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Книга является учебником ПО расчету самолета на проч- 
ность, переработанным и дополненным авторами по сравнению 
с изданием 1945 г. 

В учебнике изложены вопросы определения нагрузок само- 
лета и рассмотрены методы расчета его отдельных частей. 
Содержание учебника соответствует программам курса 

«Расчет самолета на прочность» авиационных вузов. 
Книга может быть использована как пособие при проек- 
тировании самолета в конструкторских бюро авиационкых 
| заводов и для повышения квалификации расчетчиков и кон- 
а структоров. 
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ПРЕДИСЛОВИЕ 


За прошедшие 13 лет со дня выпуска 3-го издания нашей книги 
«Расчег самолета на прочность» (Оборонгиз, 1945) произошли 
столь значительные изменения в конструкции самолета, методнке 
расчета его на прочность и объеме курса, что содержание учебника 
ришлось подвергнуть коренному изменению. 

В соответствии с изменением программы курса из учебника 
'ъяты вопросы строительной механики, вопросы, относящиеся к 
старевшей технике (деревянные конструкции, конструкции с по- 
лотняной обшивкой и др.), материалы справочного характера — 
графики для расчета стержней, пластин и др. 

В книгу вошли новые разделы: аэродинамический нагрев само- 
лета и температурные напряжения, расчет стреловидных и тре- 
угольных крыльев и оперений, расчет шпангоутов с учетом их 
упругости, вибрации частей самолета и др. 

Книга содержит необходимое количество примеров, что должно 
облегчить учащимся проработку материалов. 

Гл. [Х и ХГ написаны С. Н. Каном, гл. У и \1 — И. А. Свердло- 
вым. Остальной материал книги написан совместно. 

Авторы выражают благодарность докт. техн. наук проф. А. М. Че- 
ремухину и докт. физ.-мат. наук проф. Ю. Г. Одинокову за ценные 
замечания, сделанные ими при рецензировании книги. 
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ВВЕДЕНИЕ 


Курс «Расчет самолета на прочность» ставит своей задачей 
изучение внешних нагрузок, силовых схем и методов расчета ча- 
стей самолета. 

Внешние нагрузки самолета влияют на его вес и прочность; для 
их определения в нашей стране проведены большие теоретические 
и экспериментальные работы. Результатом этих исследований, осу- 
ществляемых ЦАГИ, являются «Нормы прочности», по которым и 
определяются расчетные нагрузки частей самолета. 

Известные заслуги в создании «Норм прочности» принадлежат 
советским ученым С. Н. Шишкину, А. И. Макаревскому, А. А. Го- 
ряинову и др. С развитием самолетостроения «Нормы прочности» 
непрерывно уточняются и изменяются. Это объясняется не только 
общим подъемом уровня науки и техники, но и тем, что с измене- 
нием скоростей полета самолета меняется характер действующих 
на него нагрузок. С ростом скорости существенное значение приоб- 
ретает также аэродинамический нагрев самолета, который снижает 
прочностные свойства материала конструкции и создает дополни- 
тельные температурные напряжения. 

Расчет на прочность конструкции самолета сводится к опреде- 
лению напряжений и деформаций ее элементов методами ‹строи- 
тельной механики. При сравнении найденных напряжений с разру- 
шающими, а деформаций с нормированными можно судить о доста- 
точной или недостаточной прочности и допустимой жесткости кон- 
струкции. Современные успехи в развитии методов расчета самолета 
на прочность в основном опираются на теорию расчета тонкостен- 
ных конструкций, разработанную советскими учеными В. Н. Бе- 
ляевым, В. 3. Власовым, В. Ф. Болховитиновым, А. М. Черемухи- 
ным, А. А. Уманским, Г. Г. Ростовцевым, Я. Г. Пановко, Ю. Г. Оди- 
ноковым, А. Ю. Ромашевским, Г. С. Еленевским, Л. И. Балабухом, 
Р. А. Ададуровым, В. Ф. Киселевым, Л. ЦП. Винокуровым, И. Ф. Об- 
разцовым, А. Ф. Феофановым и др. 


С 


Методы расчета самолета на прочность разрабатываются в 
ЦАГИ, научно-исследовательских институтах, высших учебных 
заведениях, на заводах и в других организациях. Тесно связанные 
с производством советские ученые разработали оригинальные ме- 
тоды расчета самолета на прочность, вошедшие в повседневную 
расчетную практику конструкторских бюро. Например, В. Н. Беляев, 
опираясь на большие экспериментальные работы, проведенные в 
ЦАГИ, дал впервые метод расчета свободнонесущего монопланного 
крыла с жесткой обшивкой. Больших успехов добились советские 
ученые в разработке методов расчета стреловидного крыла. 

При расчете конструкций частей самолета приходится занимать- 
ся и их вибрациями, так как при некоторых скоростях полета они 
могут стать опасными. Вопросы колебаний крыла, оперения и дру- 
гих частей конструкции исследованы с большой полнотой в работах 
советских ученых М. В. Келдыша, С. И. Кричевского, Е. 1. Гросс- 
мана и др. Благодаря этим работам и проведению больших экспери- 
ментальных исследований достигнуты значительные успехи в 
обеспечении безопасности полета на современных скоростных 
самолетах. 


` Глава 1 
НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА САМОЛЕТ 


При подборе сечений для отдельных элементов самолета расчет- 
ные усилия определяются из внешних нагрузок, действующих на 
конструкцию самолета в реальных условиях его эксплуатации. 
Определение внешних нагрузок подробно изучается в курсах аэро- 
динамики и динамики самолета. 

По характеру действия внешние нагрузки можно разбить на 
две категории: 


а) нагрузки, действующие на самолет и отдельные его части в 
полете; 


6) нагрузки, действующие на самолет и отдельные его части 
при взлете и посадке. 

Вначале рассмотрим нагрузки, действующие на самолет в по- 
лете, а в гл. ХПИ рассмотрим нагрузки, действующие при посадке. 


ГОРИЗОНТАЛЬНЫЙ ПОЛЕТ 


На самолет (фиг. 1) в установившемся горизонтальном полете 
действуют: вес самолета С, подъемная сила У, лобовое сопротив- 


Фиг. 1. 


ление (5 и тяга Ро. Для удобства анализа действующих сил вводим 
следующие допущения: 

а) тяга Ру проходит через центр тяжести самолета и перпенди- 
кулярна подъемной силе Ух; . 


6) лобовое сопротивление ©), также проходит через центр тя- 
жести самолета. 


Из условия равновесия действующих сил на самолет получаем 
РЕ Ре, 
КРИВОЛИНЕЙНЫЙ ПОЛЕТ 


В криволинейном полете в плоскости симметрии (фиг. 2) дей- 
ствуют те же силы, что и в горизонтальном полете: @, О, Р и У, но 


д | Траектор\Я 


и. 


Фиг. 2. 


они не находятся в равновесии. В общем случае криволинейного 
полета имеются два ускорения: 


о 
Вы ускорение, возникающее вследствие 
изменения скорости © по траектории: 
92 
/‚ =——— центростремительное ускорение, возникающее вслед- 
г | 


ствие кривизны траектории радиуса г. 
Ускорениям /,; и /, соответствуют инерционные силы №, и №: 


ао 
М = Ш _,` тангенциальная инерционная сила массы самолета, 
действующая по касательной к траектории; 
02 ь 
№, = т — — центробежная сила массы самолета, действующая по 
ь 


направлению радиуса г от центра кривизны ©: 
т — — — масса самолета. 
# 


псприиы:ль лавы ыы: 32 


Е >) | | | у ' я а 
Ввиду относительной малости производной у в дальнейшем 


пренебрегаем тангенциальной инерционной силой М,. 

По принципу Даламбера действующие силы вместе с инерцион- 
ными находятся в равновесии. При рассмотрении равновесия дей- 
ствующих сил принимаем те же допущения, что и в горизонтальном 
полете. 

Спроектируем эти силы на направление радиуса г и приравняем 
сумму проекций сил нулю: 


7У— С со — №, =0 
ИЛИ 


Усов = [058+ =). 
+ 78 


При прочих равных условиях наибольшее значение У соответ- 
ствует нижней точке А траектории, когда В равна нулю и соз В равен 
единице: 


172 
7=0(1 +=}. 
г5 

Из этого выражения находим, что в криволинейном полете 
подъемная сила У может быть и не равной весу С. 

Отношение 

а ит я (1) 
С го 
называется коэффициентом перегрузки или просто перегрузкой. 

Так как в горизонтальном полете подъемная сила У,’ равна весу 
самолета а, то коэффициент перегрузки и есть отношение подъем- 
ной силы самолета в рассматриваемом движении к подъемной силе 
в горизонтальном полете. Из формулы (1) находим, что коэффи- 
циент ий примерно пропорционален 9? и обратно пропорционален /, 

2 
т. е. пропорционален ускорению р=—. Из формулы (1) не видно, 
чтобы коэффициент перегрузки зависел от веса. Но так как вес 
самолета влияет на его маневренность, а следовательно, и на радиус 
кривизны траектории полета, то очевидно, что существует связь 
между весом самолета и коэффициентом перегрузки. 

Отметим, что перегрузка может быть меньше единицы и даже 
отрицательной величиной. Знак перегрузки определяет собой на- 
правление подъемной силы в криволинейном полете. Например, 
для первого случая полета, изображенного на фиг. 3З,а, перегрузка 
будет отрицательной. Для второго (фиг. 3,6) и третьего (фиг. 3,8) 
случаев полета перегрузки 


172 
По=—— — С0$В 
78 
и 
122 
78 


Фиг. 3. 


Фиг. 4. 


10 


могут быть как положительными, так и отрицательными в зависи- 
мости от параметров траектории. 

По формуле (1) определяется перегрузка центра тяжести само- 
лета п„...Для любой другой точки { (фиг. 4), находящейся на рас- 
стоянии Г! от ц. т., перегрузка будет 


Е 
МЕ + (2) 


где ее, — угловое ускорение самолета относительно оси 7; 


м 


| 


= (3) 


где Г. и М, — момент инерции самолета и момент его вращения 
относительно оси 2. 


Из формулы (2) находим, что перегрузка по длине самолета 
меняется по линейному закону (фиг. 4). 


ВЛИЯНИЕ СКОРОСТИ И ВЫСОТЫ ПОЛЕТА НА ПЕРЕГРУЗКУ 


Выразим перегрузку самолета в следующем виде: 


Х Суд 
п - == У 4 
{6 р ’ (9) 
где с, — коэффициент подъемной силы; 


2 
а= и — скоростной напор; 


р =-< — нагрузка на м? крыла. 


Из уравнения (4) видно, что перегрузка пропорциональна Су, 
квадрату скорости полета, обратно пропорциональна нагрузке на 
м? крыла и уменьшается с высотой полета. Заменив в уравнении 
(4) вес самолета выражением подъемной силы на посадке 


2 
Хе, (5) 


С == Сушах о 


а скоростной напор — его максимально возможным значением 
2 
тах тах 


Ч тах шах —* р) ) 


]1 


получим наибольшее возможное значение перегрузки 


Су тах А Фтах шах\2 ) 
Й пах шах о | 


у тах пос 


ИЛИ (6) 


Су шах — М тах тах \2 
Й пах шах 0 Рн э 


у шах Млос 


где С, шах Наибольшая величина коэффициента подъем- 


ной силы как функция скорости полета — 
числа М; 


0 
Су шах — Максимальное значение коэффициента подъ- 
емной силы при малых значениях числа М: 
5 Р 
д=— и рн=-#Я — относительные плотность и давление воздуха 
Ро Ро 


на высоте /7; | 
Млос И Мнахпах— Числа М, соответствующие посадочной ско 
рости 9 без учета механизации и макси- 
мально-возможной скорости Фщах и.х— СКОро- 
сти пикирования. 
Су тах 


На фиг. о дано отношение ——— в функции числа М при 
ь у тах 
С у тах — ] ео 
1 
та 
С тат 
ве 
0 1 2 3М 


Фиг. 5. | Фиг. 6. 


Как видно, наименьшее значение этого отношения равно при:- 
мерно 0,5 при М==1. Соответствующее значение И шах шах При А=!| 
И 9 «=200 км/час, согласно уравнению (6) будет 

1240 


п = 0.5 (0) 219. 


При больших значениях М перегрузка возрастает. На фиг. 6 
изображены кривые Ишах пах В Функции Мих ик При Мне = 0,162, 
(Ч =200) км/час для высоты Н=0 и Н=11000 м (р11ооо-=0,22). Из 
кривых видно, как изменяется перегрузка по скорости и высоте 
полета. 
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ЗАВИСИМОСТЬ ПЕРЕГРУЗКИ ОТ ПАРАМЕТРОВ САМОЛЕТА 
И ВЫНОСЛИВОСТИ ЛЕТЧИКА 


В реальных условиях полета получить перегрузки, указанные 
на фиг. 6, невозможно, так как с, увеличивается не мгновенно и 
скорость успевает несколько уменьшиться. Происходит это вслед- 
ствие инертности самолета, его устойчивости и ограниченной несу- 
щей способности оперения. На самолетах, где в проводке управ- 
ления отсутствуют усилители, физические возможности летчика ог- 
раничивают углы отклонения рулей, что также приводит к некото- 


РА _ 
сы ЧИ 7 
— в 


«2 АВРААМУ ПР 57 Е У ДЕР ЕР р, КГ СУ, < ^^. ис а 7, — мер $ ма рр др 
->4- 


ых ие о 


Тая-голова 


Фиг. 7. 


рому уменьшению перегрузки. Для маневренных самолетов наиболее 
существенным ограничением перегрузки являются физиологические 
возможности летчика. Объясняется это тем, что летчик способен 
выдерживать перегрузки не выше определенных величин (около 
восьми). Эти величины определяются временем действия и направ- 
лением перегрузок. 

Из фиг. 7 видно, что при кратковременном действии (доли се- 
кунды) летчик способен выдержать перегрузку больше 20. Такие 
перегрузки возникают при катапультировании летчика. Противо- 
перегрузочный костюм может повысить физиологические способно- 
сти летчика выдерживать более высокие перегрузки. 


ПЕРЕГРУЗКИ ПРИ ВЫПОЛНЕНИИ РАЗЛИЧНЫХ ФИГУР 
ПИЛОТАЖА 


Выше рассматривался криволинейный полет в плоскости ©им- 
метрии самолета. Но значительные перегрузки могут получаться н 
при других видах криволинейного полета: вираж, бочка, переворот 
и др. Например при вираже (фиг. 8) значение перегрузки будет 


й — , (7) 


где В — угол крена. 
13 


14 


Фиг. 8. 


Лопупетля с переворотом п= 4-5 
Фиг. 9. 


0 


ентр 
кривизны 
траектории 


Боевои разворот п=3-4 


На фиг. 9 приведены значения перегрузок, которые получены 
при выполнении фигур пилотажа. Как видно, указанные перегрузки 
не превосходят величины й==5. 


ПЕРЕГРУЗКИ ПРИ ПОЛЕТЕ В НЕСПОКОЙНОМ ВОЗДУХЕ 


В атмосфере всегда имеются воздушные потоки различных на- 
правлений, которые обусловливаются рельефом местности, облачно- 
стью, неравномерным нагревом воздуха и др. В результате при 
полете в неспокойном воздухе возникают перегрузки. Рассмотрим 
возникновение перегрузок от 


действия горизонтального и АХ 
вертикального порывов воз- 

духа. У , 
Горизонтальный по- 


рыв. При горизонтальном 
полете самолета (фиг. 10) со 
ы ди 0 
скоростью 9о на него действу- —\* 
ет подъемная сила 


020 Е 
Г=с 5 ——=0(. 
К. фиг. 10. 


При мгновенном встречном порыве воздуха со скоростью До 


подъемная сила изменится на величину АУ. Суммарная подъемная 
сила 


У=У, + ^У=с,,5 > (9,-- Ао)? 


не равна весу самолета, и, следовательно, появившаяся центро- 
стремительная сила АУ создаст криволинейное движение самолета. 
При этом коэффициент перегрузки будет 
-==—=(1 +=. (8) 
бо 0 
Так как Ао — малая величина по сравнению с %% (Лэул=-0,19%), то 
п получается незначительной величиной — примерно 1,2. 
Вертикальный порыв (восходящие и нисходящие пото- 
ки). Эти порывы оказываются существенными, так как возникаю- 
щие при этом перегрузки достигают значений порядка 5 и —3. 
Обычно они определяют прочность тяжелых — неманевренных ‹амо- 
летов. Выведем формулу для перегрузки. Рассмотрим самолет в гори- 
зонтальном полете (фиг. 11) со скоростью %%, на который подейст- 
вовал вертикальный порыв воздуха со скоростью ш. В результате 
поддува скорость потока изменится по величине и направлению и 
будет 
20 


снес 
с0$ Аа 


ь. 
где Аа = —® — изменение угла атаки. 
20 


15 


Ввиду малости Аа можно принять =. Следовательно, подъем- 
ная сила изменится в основном вследствие приращения угла атаки 
на Ла и величина ее будет 


РУ АЕ, 


где У.—=@ — подъемная сила в горизонтальном полете; 
АУ — приращение подъемной силы 


А’=АС,54. 
Учитывая, что приращение коэффициента подъемной силы 


© 


получим значение перегрузки 


У. - АУ &« 10О 
1-0", (9) 


а т 2р 
где знак минус соответствует нисходящему потоку воздуха, 
р — нагрузка на м? крыла. 

Формулу для п можно переписать в следующем виде: 

с,М аиор 
2р 
где а — скорость звука. 

Как видно из формулы (10), перегрузка при полете в болтанку 
зависит от высоты, скорости полета и нагрузки на м? крыла, а так- 
же от скорости вертикального порыва и величины С%. Скорость 
вертикального порыва обычно бывает 10—15 м/сек. Величина с, 
зависит от удлинения крыла и числа М. На фиг. 12 нанесена кривая 
с, ={ (М), из которой следует, что произведение с”М, а следова- 
тельно, и перегрузка растут до определенного значения Мо. 

16. 


При М>М перегрузка будет уменьшаться, стремясь к предель- 
ной величине Ипред, значение которой можно определить из формулы 


3,8 
(10), принимая при М>>3 значение с,= г: 


аиор 


П пред == 1 + 1,9 


| 

| 

] 

| 

1 
0 ПТ ТИ 
Фиг. 12. Фиг. 13. 


Из формулы (10) находим, что перегрузка уменьшается с уве- 
лёчением нагрузки на м? крыла. Из этого, однако, не следует, что 
на полете в болтанку выгодно увеличивать вес самолета. Объяс- 
вяфтся это тем, что, несмотря на уменьшение п, подъемная сила 


$) И ИС 


[ 
буласно формуле (10) растет. Графические зависимости У=[(С() 
57—Ф(С) даны на фиг. 13 


у 
О 
ыы 136 
а. 12 
| 11 
| С 
ы | 
Е | 
5 | 
Ё 
-ы | 
| 
| 
М, М 


й”, 1 
Фиг. 14. 


На фиг. 14 нанесены кривые У=/(М) при различных значениях 
` олетного веса самолета. Рассмотрев эти кривые, можно сделать 
заключение, что для сохранения имеющейся прочности крыла пре- 
цельной подъемной силы Упрд ПоЛлетный вес не должен превышать 
и ни : 
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т | 


определенной величины. В противном случае необходимо изменить 
скорость полета — число М. 


Примечание. При выводе формулы (9) предполагалось, что вер- 
тикальный порыв воздуха является резко ограниченным (фиг. 15‚а). 
В действительности же скорость ш меняет- 

ся в полете с течением времени (фиг. 15,6). 


‚. Поэтому одновременно с изменением подъ- 
ТИНЫ] емной силы на пути № произойдет переме- 
- щение самолета по вертикали, ЧТО 
а\ г приведет к уменьшению скорости ио отно- 

сительно крыла, а следовательно, и к сни- 


`е жению АДУ, т. е. перегрузки. С другой сто- 
% роны, динамический характер действия си- 
| ——— лы ЛУ может привести к некоторому уве- 


1. и — 3 личению напряжений крыла в сравнении 
со статическим ее действием. Поэтому 
| приближенно можно не учитывать указан- 
| ного уменьшения перегрузки. 


> Формулой (9) можно пользоваться до 
тех пор, пока с, при поддуве будет оста- 
| ом ваться на линейном участке зависимости с, 
и - ГИ по а: При полете на больших высотах мо- 
8) гут получаться с,, близкие К С, шах, ЧТО ©03- 
дает опасность сваливания самолета на 

Фиг. 15. крыло. 


ПЕРЕГРУЗКИ ПРИ ЦИКЛИЧЕСКОЙ БОЛТАНКЕ 


В турбулентной атмосфере потоки воздуха действуют иногда 
периодически (фиг. 15,6) с частотой 
2 
[0 


В этом случае возникают вынужденные колебания крыла * Как 
показывает опыт, это особенно опасно для крыла тяжелого само- 
лета, у которого собственная частота изгибных колебаний 


9 = Я (11). 


Ф— Оку (12) 


может при современных скоростях полета оказаться близкой к ча- 
стоте воздушных порывов (у — число свободных изгибных коле- 
баний крыла в единицу времени). 

Принимая, что при резонансе (=) скорость установившихся 


° ауд. 
изгибных колебаний конца крыла 2 (фиг. 16) относительно фю- 


зеляжа равна периодически меняющейся скорости поддува 
Ио $ш 61, получим максимальное значение дополнительной перегруз- 
ки конца крыла при колебаниях 


АЯ, и 40 ыы & (13) 


* Аналогичное явление получается при движении самолета по неровному 
(волнистому) аэродрому. 
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’ Принимая изменение прогиба по размаху по закону 
| #х \2 
й У (15) - 


получим дополнительную перегрузку по длине крыла 


АП =АИ (=) 
тах 70) 
где / — размах крыла. 
Суммарная перегрузка при полете в циклическую болтанку будет 
Пи =И- АП, 


где ий — определяется приближенно по формуле (9). 


Фиг. 16. 


Из этого. выражения следует, что на конце крыла могут возник- 
нуть повышенные перегрузки п (равные 15—20), что весьма суще- 
ственно для агрегатов, подвешиваемых к крылу (консольные дви- 
гатели, баки и др.). Порядок определения указанных перегрузок 
приводится в нормах прочности. 


О ПЕРЕГРУЗКАХ БЕСПИЛОТНЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 


Перегрузки беспилотных аппаратов определяются по тем же 
формулам, что и для самолетов, исходя из параметров заданной 
траектории полета, а также при полете в неспокойном воздухе. 
Практически для облегчения конструкции задаются предельными 
значениями перегрузок, обусловливающих оптимальные значения 
радиусов кривизны. траектории полета. 


НАГРЕВ САМОЛЕТА 


Источниками нагрева самолета могут быть двигательные уста- 
новки, выхлопные газы, специальное оборудование, атмосферная и 
солнечная радиации и аэродинамический нагрев, обусловленный 
торможением воздушного потока о поверхность самолета. Одновре- 
менно с нагревом происходит рассеивание тепла вследствие его 
излучения самолетом. Наиболее существенным является аэродина- 
мический нагрев, так как он охватывает всю поверхность самолета 
и увеличивается с ростом скорости полета. Остальные источники 
нагрева имеют обычно местное значение, а солнечной и атмосфер- 
ной радиациями можно пренебречь до высот примерно 50 км. 

Рассмотрим аэродинамический нагрев самолета. Из аэродина- 
мики известно, что абсолютная температура пограничного слоя Г 
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в точке полного торможения воздушного потока с учетом ее восста- 
новления 


Т=Т, (1+ 0,18МЭ), (14) 


где Г,„— атмосферная температура на данной высоте Н. Темпе- 
ратура в любой точке поверхности зависит от местной скорости 
потока, обусловливающей давление, а следовательно, и темпера- 
туру: чем скорость больше, тем меньше температура. Так, напри- 
мер, по профилю крыла температура меняется, как показано на 
фиг. 17. Причем среднее ее значение составляет примерно 85% наи- 
большей температуры. По размаху крыла температура практически 
остается постоянной. 

Рассмотрим процесс прогревания конструкции. С течением вре- 
мени тепло с поверхности самолета передается внутрь его конструк- 
ции, в основном путем теплопроводности. Такая теплопередача опи- 
сывается дифференциальным уравнением Фурье 


2 
и В: (15) 
дт дх2 
где х, ‹ и а— координата, время и коэффициент температуро- 
проводности; 


Гк — температура любой точки конструкции. 

Решение уравнения (15) при удовлетворении граничных условий 
дает распределение температур по конструкции во времени. Гранич- 
ным условием для любой точки 
верхней поверхности обшивки (при 
х=0) является уравнение теп- 
лового баланса 


& (Г — 76) —=57 5 — к =0, 


дх 
(16) 
где «(Г—Т,) —поток тепла от пограничного слоя к обшивке, 
| температура наружной поверхности которой 7.5; 
а— коэффициент теплоотдачи на границе воздух — 
обшивка, уменьшающийся с высотой полета; 
:5Т4, —тепло, излучаемое конструкцией; 


‹—постоянная излучения абсолютно черного тела; 
=е— коэффициент излучения, зависящий от материала 
и обработки поверхности; 


—тепло, ‘отводимое внутрь конструкции за счет 


г. 


дх 
теплопроводности; 
Х — коэффициент теплопрово дности. 


Для внутренней поверхности обшивки (х=6) толщины 6 гранич- 
ное условие получим из уравнения (16), принимая в нем первое 
слагаемое равным потоку тепла от внутренней поверхности к наруж- 
ной, а второе слагаемое равным нулю. 

В начале сверхзвукового полета распределение температуры по 


20 


в, 
+ 


конструкции происходит неравномерно, а через некоторое время тем- 
пература выравнивается. Так, например, ее изменение по высоте лон- 
жерона крыла с течением времени меняется, как показано на фиг. 18. 
Разность температур между поясом и серединой стенки А2=Е—.„— 
меняется по времени, как изображено на фиг. 19. Наибольшее зна- 
чение этой разности получается через несколько минут сверхзвуко- 
вого полета. 

Значительный перепад температур возникает также в оболочке, 
частично заполненной жидкостью — у ее поверхности. 


Фиг. 18. Фиг. 19. 


Перепад температур в обшивке между стрингерами (фиг. 20,6) 
получается вследствие отвода тепла к стрингерам. Такое распре- 
деление температур в обшивке, в начале полета, может привести к 
ее короблению (фиг. 20,4). По толщине обшивка самолета прогре- 
вается в течение короткого промежутка времени. 

Температуру обшивки обычных толщин, рассматри- 
вая ее как плоскую пластинку, можно Коробление обшивки 
определить из уравнения (16), прини- = -- 


мая 55 —0. На фиг. 21 приведены 
х 


кривые температур обшивки в градусах 
Цельсия 


6 —=Тв— 273 


в функции Н и М, полученные при ко- 
эффициенте излучения, равном едини- 
це. На фигуре нанесены прямые пре- 
дельно допустимых температур из условия прочности дуралюмина, 
титанового сплава и нержавеющей стали. 

Из фигуры видно до каких скоростей полета на различных вы- 
сотах применимы указанные материалы. Так, например, у земли 
можно применять дуралюмин до 1500 км/час, титановые сплавы до 
3200 км/час, а нержавеющую сталь до 4900 км/час; на высоте 
30 км дуралюмин до 2600 км/час, титановые сплавы до 4350 км/час, 
а нержавеющую сталь до 6600 км/час. Таким образом, для совре- 
менного состояния авиации применимость обычного дуралюмина, 
без специальной термоизоляции, находится на пределе. 


Фиг. 20. 
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Е НОРМЫ ПРОЧНОСТИ, ЖЕСТКОСТИ И ИСПЫТАНИЯ з 
САМОЛЕТА 


Нормы прочности 


Нормы прочности самолетов регламентируют величину и харак- 
тер распределения нагрузок для отдельных частей самолета в раз- 
личных режимах полета и посадки, величину коэффициента безопас- 
ности и др. 

Величина. нагрузки нормируется коэффициентом эксплуатацион- 
ной перегрузки й°, который выбирается в зависимости от назначе- 
ния, веса, скорости полета самолета и является наибольшим из воз- 
можных. Характер распределения нагрузок задается значениями Си 
и скоростного напора: 4, которые связаны равенством 


(п? =‹с,54. (17) 
66. 
ол 
0 12 350 45 60 
780 Аержабеющая 
4900 5000 8500 900 12ббкымас 79 
900 
970 < / 9600 _ И птановие сплавы 
9350 5900 7900 км/час 
и 280) Д46 
#700 2149 9400,4500 км/час 
0102394967890 М 
Фиг. 21. 


Для выяснения наиболее тяжелых загружений отдельных частей 
самолета предусмотрен ряд расчетных полетных случаев: А, А’, В, 
С, О’, Ри др., а также посадочных случаев. Случаи А, А’, В, О’и 
О соответствуют криволинейным полетам самолета, а случай С — 
отвесному пикированию. Случаи В и С рассматриваются с отклонен- 
ными элеронами. 

На`фиг. 22 показана нормированная зависимость с, ют 4 с раз- 
меткой расчетных случаев и коэффициентов эксплуатационных пе- 
регрузок И?. Случаи А’, В, С и 0’ соответствуют максимально 
возможному (предельному) скоростному напору шах шах, ЗНачение 
которого обусловлено тактико-техническими требованиями, предъ- 
являемыми к самолету. Случаи А и О соответствуют скоростным 
напорам, определяемым из уравнения : (17) при соответствующих 
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рит ‚`03 нанесены поляры, на которых отмечены расчетные 
. Случаи А’, В, Си О’ соответствуют дах ша», отвечающему 
_б шому числу М. Случаи А и р соответствуют меньшим д, а сле- 
’’ довательно, и меньшим М. Расчетные случаи А’, В, Си О’ в каче- 


| Фиг. 22. Фиг. 23. 


стве примера (условно) отмечены на одной поляре с числом М=1, 
а случаи А и О — на поляре при М=0,6. 

Возможные траектории полета для расчетных случаев изобра- 
жены на фиг. 24. 

Коэффициент безопасности. Для того чтобы кон- 
струкция не разрушалась от действия эксплуатационных нагрузок, 
она должна иметь определенный запас прочности, т. е. разрушающая 
нагрузка Р»ь.-› должна превосходить эксплуатационную нормирован- 
ную Р° в определенное число раз. Это число называется коэффи- 
циентом безопасности 


МИР разр _ Празр 
РЭ яэ 


Где И,,.р= ЛИ? — коэффициент разрушающей перегрузки. 
Из условия минимума веса конструкции желательно, чтобы 
коэффициент безопасности был как можно меньше. Наименьшее 
| значение коэффициента безопасности выбирается из условия от- 
| вия остаточных деформаций при действии эксплуатационных 
узок ий температур, возможного увеличения в полете нормиро- 
нагрузок, повторного действия нагрузок, возможного от- 
ия в ‘технологии производства и др. Численное значение 
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коэффициента безопасности лежит в пределах 1,5—2 и нормируется 
для каждого расчетного случая. Большее значение этого коэффи- 
циента принимается для случаев, чаще встречающихся в эксплуа- 
тации. 

Коэффициент безопасности конструкции в самолетостроении про- 
веряется расчетом и испытаниями конструкции на разрушающую 


Случай р 
/ у 
и 
- х => Р Граек - 
/ 
\ , б тория 
Случаи С 
с СЛуЧ@й А 
Г 9 я 
с и случай 0 
} 
Случай С 


Случай А' 
оз 
у 
Случай 0' 
у 
ом 
--=7 | С7/4@и6 


[6 
Фиг. 24. 


нагрузку. При этом расчетные напряжения в конструкции с не дол- 
жны быть больше разрушающих напряжений отазь, т. е. 


с < Чан 


В противном случае коэффициент безопасности окажется меньше 
нормированного его значения. 

Следует иметь в виду, что при работе конструкции в условиях 
повышенных температур при наличии ползучести материала допу- 
стимые остаточные деформации и разрушающие напряжения опре- 
деляются еще сроком службы самолета — временем действия на- 
грузок. 

Для беспилотных летательных аппаратов одноразового действия 
коэффициент безопасности можно несколько уменьшить, принимая, 
например, его значение равным 1,2—1,3. Такое уменьшение коэф- 
фициента безопасности оправдывается кратковременным действием 
нагрузок и малым числом их повторяемости. Следует также иметь 


24 


—--- ————бжщ. 


вт = 
Ее. 1 


> 


°— в виду, что при кратковременном действии нагрузок увеличивается 
‘как предел пропорциональности, так и временное сопротивление 
‚материала. 
Рекомендации по температурам 


При отсутствии расчетов следует регламентировать величину и 
распределение температуры по поверхности самолета, а также время 
'ее действия. Величина температуры выбирается в зависимости от ско- 
рости и высоты полета, формы и состояния поверхности самолета. 
Время непрерывного действия температуры устанавливается в зави- 
 симости от назначения и типа самолета. 


Нормы жесткости 


Конструкция самолета должна быть жесткой, чтобы сохранить 
его внешние формы, характеристики устойчивости, управляемости 
‚и удовлетворить условиям вибропрочности. В соответствии с этим 
нормы регламентируют величину нагрузки, в пределах которой не 
должно быть потери устойчивости обшивки и заметных на глаз оста- 
точных деформаций конструкции. Также нормируется эффектив- 
ность рулевых поверхностей и допустимые величины прогибов и 
‘углов кручения несущих поверхностей. Кроме того, нормируются 
величины критических скоростей автоколебаний несущих поверх- 
ностей. 


Испытания самолета 


_ Прочность и жесткость конструкции проверяется статическими, 
динамическими и летными испытаниями самолета. 

Статические. испытания самолета и отдельных его. 
частей проводятся для проверки величины коэффициента безопас- 
ности и предела пропорциональности конструкции. Кроме того, 
напряженное состояние конструкции и ее жесткость проверяются 
измерением деформаций. Испытание самолета в целом проводится 
в подвешенном состоянии рычажной системой (фиг. 25). Воздушная 
нагрузка имитируется парусиновыми лямками (фиг. 26), при- 
клеиваемыми к поверхности самолета. Отдельные части самолета 
для испытаний крепят к специальным стендам или колоннам 
(фиг. 27). Деформацию конструкции измеряют рейками, подвешен- 
ными к конструкции, и нивелиром, напряжения измеряют механи- 
ческими тензометрами, электродатчиками и др. 

Перед контрольным испытанием конструкцию предварительно 
обтягивают, после чего проводят поэтапное загружение до наиболь- 
шей эксплуатационной нагрузки с последующей разгрузкой до пер- 
воначального состояния. При этом проверяют видимые остаточные 
деформации. Затем конструкцию доводят до разрушения, причем 
в процессе испытаний не должно быть местных разрушений. 

— Повторные статические испытания частей само- 
лета служат для выяснения числа загружений (с малой частотой), 
при котором конструкция разрушается от нагрузки, близкой к экс- 
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Фиг. 25. 
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Фиг. 96. 


. Это число загружений должно быть не меньше 
й величины. Данные испытаний показывают, что с 


Динамометр 


Колонна (5) Рычажная система 
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Фиг. 27. 


возрастанием числа циклов М убывает разрушающая нагрузка 
разр (фиг. 28). 


Усталостные испытания частей самолета и отдельных 
его агрегатов (как, например, сварных моторных рам, керосиновых 
сварных баков и др.) проводятся для провер- | 
ки числа циклов в процессе вибрации (© ЦР» 
большой частотой), при которых конструк- 
ция разрушается от ее усталости. Указанные 
испытания проводятся вибраторами. 


Динамические испытания са- 
молета (например, копровые испытания) про- 
водятся для проверки динамической прочно- 
сти конструкции, для определения частот 7 0 490 50\№ 
собственных колебаний частей самолета и 
выяснения конструктивных мероприятий по 
устранению опасных вибраций. Динамиче- 
ские испытания проводятся в аэродинамических и динамических ла- 
бораториях и в полете; при динамических испытаниях показания 
измеряются осциллографами, тензографами и др. 


Температурные условия. При статических и дина- 
мических испытаниях сверхзвукового самолета соответствующие 
температурные условия воспроизводятся обогревом испытываемой 

части конструкции. Для этого применяются, например, кварцевые 
лампы с инфракрасным излучением и с аппаратурой для регулирова- 
НИЯ дам поля. са руки измеряется 


Фиг. 28. 
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Летные испытания самолета служат ‘`для определения 
ыы и распределения воздушной нагрузки, выяснения темпе- 
ратур, исследования напряженно- 
го состояния отдельных частей 
конструкции в летных условиях, 
изучения автоколебаний и др. По- 
казания в полете измеряются раз- 
личными самопишущими прибора- 
ми, а также дистанционно—при- 
менением. специальной —радио- 
аппаратуры. Например, для изме- 
рения перегрузок служит прибор, 
называемый акселерометром, уп- 
рощенная схема которого показа- 
на на. фиг. 29. Принцип действия 
прибора состоит в том, что гру- 

Фиг. 29. зик [, подвешенный к тарирован- 

ной пружине 2, перемещается, ис- 

пытывая ускорение. При этом стрелка 4 указывает по шкале величи- 

ну перегрузки (ускорения). Колебания грузика гасятся жидкостным 
демпфером 5. Все части акселерометра заключены в корпусе 0. 


Для измерения перегрузки акселерометр помещают вблизи 
центра тяжести самолета. Если прибор нельзя поместить вблизи 
центра тяжести, то показания берут с двух акселерометров, распо- 
ложенных на различных расстояниях от него. По этим показаниям 
в соответствии с фиг. 4 можно определить перегрузку самолета в его 
центре тяжести. 


ОГРАНИЧЕНИЕ СКОРОСТИ ПОЛЕТА ПО УСЛОВИЯМ 
ПРОЧНОСТИ 


У современного самолета, располагающего большой тягово- 
оруженностью, приходится иногда ограничивать возможные скорости 
его полета по высотам в зависимости от допустимых значений неко- 
торых прочностных параметров: перегрузки, скоростного напора, 
температуры, деформаций и др. 

Рассмотрим влияние на скорость отдельных из перечисленных 
факторов. 

По перегрузке и иногда ограничивают скорость неманев- 
ренных самолетов при полете в неспокойном воздухе. На фиг. 30,а 
кривой п показана зависимость скорости 9 (М) от высоты полета 
Н (0), полученной по формуле (9) при заданном значении пере- 
грузки и, скорости поддува из и нагрузки р на м? крыла. Из фигуры 
видно, что до некоторой высоты полета скорость, ограниченная 
перегрузкой, может оказаться меньше возможной (кривая 9). 

По скоростному напору 4 ограничивают скорость для 
уменьшения удельной нагрузки поверхности самолета, нагрузки 
оперения и др., которые пропорциональны величине д. 
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° от высоты полета Н изображена на фиг. 30,а кривой 4. 


°— По температуре { ограничение скорости обусловливается 
допустимым значением разрушающего напряжения 0ь материала 
конструкции. На фиг. 31 показаны значения оъ, 02 и Ё в функции 
температуры для конструкционных материалов: дуралюмина, тита- 
нового сплава и нержавеющей стали. Задавшись напряжением 


Фиг. 30. 


о», определяем по фиг. 31 допустимую температуру. Затем при по- 

стоянной по высоте полета перегрузке и (см. фиг. 30,6) находим 

по фиг. 21 соответствующие значения М по 9 (М), графическая 

зависимость которых изображена на фиг. 3З0,а кривой 2. При умень- 

шении перегрузки по высоте и» (пунктирная кривая на фиг. 30,6) 
_ расчетные напряжения о„ будут также уменьшаться: 


. [©] --- Че) ых 
р, 
гле и — расчетная перегрузка, которой соответствует напряже- 


ние 0%. 


ри уменьшении расчетных напряжений о» можно допустить 
температуры (см. фиг. 31), а следовательно, и увели- 
рости полета (см. фиг. 21). Графическая зависимость Н по 


29 


о (М) при уменьшении перегрузки по высоте полета изображена 
на фиг. 30,а пунктиром. 
® 


© кг/мм? 


75 


50 


сплав 
25 


Таким образом, по условиям прочности полет возможен на ско- 
ростях, не превышающих скоростей, отмеченных заштрихованной 
кривой на фиг. 30,4. 


о 


Г лава П 


РАЗРУШАЮЩИЕ НАПРЯЖЕНИЯ ЭЛЕМЕНТОВ 
КОНСТРУКЦИИ 


Для оценки прочности любого элемента конструкции необходимо 
знать его разрушающее напряжение при растяжении, сжатии и 
сдвиге. В каждом отдельном случае при отсутствии справочных дан- 
ных разрушающее напряжение элемента определяют опытным 
путем. Когда нет данных эксперимента, разрушающие напряжения 
определяют расчетом. Ниже рассмотрим, как определяются разру- 
шающие напряжения отдельно для каждого вида нагрузки. 


РАСТЯЖЕНИЕ 


Разрушающее напряжение элемента конструкции (обшивка, 
стрингеры, полки лонжерона и др.) обычно меньше временного 
сопротивления материала элемента. Объясняется это концентрацией 
напряжений у отверстий для болтов и заклепок, у мест выточек и у 
сварочных швов. Концентрация напряжений, имеющая большюе 
значение в пределах упругости, значительно уменьшается при раз- 
рушающих нагрузках вследствие пластичности материала. Опыт 
показал, что при расчете обшивки, стрингеров и др. вследствие кон- 
центрации напряжений у отверстий необходимо снижать временное 
сопротивление материала на 5—10%. Большее ослабление соответ- 
ствует высокопрочным материалам как цветным, так и черным. 

Прочность сварного шва зависит от качества сварки. Обычно она 
составляет 75—80% от временного сопротивления материала. 


\ СЖАТИЕ 


При работе элемента на сжатие рассматривают два возможных 
состояния: чистое сжатие элемента (без потери устойчивости) и 
сжатие с потерей устойчивости. 

К элементам конструкции, работающим на чистое сжатие, отно- 
сят толстостенные стержни, подкрепленные от общей потери устой- 
чивости, как, например, пояс лонжерона крыла (фиг. 32) при 


в... 
о. При чистом сжатии прочность элемента выше, чем при 


растяжении, что объясняется увеличением площади его сечения 


следствие деформации. Опыт показывает, что разрушающее напря- 
к. 31 


жение цилиндрического образца на чистое сжатие (фиг. 33) на 
50—70% больше, чем при его растяжении. Примерно то же самое 
можно сказать и о пределе пропорциональности. Образец разру- 
шается вследствие его скалывания по плоскости, наклоненной к 
оси под углом, примерно равным 45° (фиг. 33). Однако исходя из 


б 


Спенка 
ив лонжерона 


Фиг. 32. Фиг. 33. 


допустимых деформаций конструкции разрушающее напряжение 
чистого сжатия принимают всего лишь на 30—40% больше времен- 
ного сопротивления материала. 

Рассмотрим сжатие элементов конструкции с потерей устойчи- 
вости двух видов: потери устойчивости общей — изгиб оси (фиг. 34,а) 
и местной — изгиб стенки (фиг. 34,6). Критические напряжения 
общей или местной потери устойчивости окр являются разрушающи- 
ми напряжениями элемента конструкции. Для определения этих 


| Фиг. 34. 


напряжений при отсутствии опытных данных удобно пользоваться 
следующей эмпирической формулой: 
ТУ 
ПЫ: } (18) 


где 


с, — временное сопротивление материала конструкции; 

‹‚—эйлерово критическое напряжение, определяемое по форму- 
лам строительной механики для стержней и пластин. 
Формула (18) удобна тем, что она’ применима как в пределе 

пропорциональности, так и за ним и дает удовлетворительную схо- 
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димость с экспериментом. При больших значениях у величина о». 
_ стремится к с», а при малых — к о». Приведем для примера некото- 
рые значения о.. 

Для общей потери устойчивости стержня длн- 
ны / (фиг. 34,а) 


тт2Е 
О. == 


ь (19) 


где 7 — коэффициент, зависящий от опорных условий: 
т—1 — шарнирные опоры, 
т —4 — защемленные опоры, 
т — 2 — приторцованные `(полузащемленные опоры); 
—_ — гибкость стержня; 


У: 
= инт радиус инерции сечения стержня; 


и Г — момент инерции и площадь сечения. 


Фиг. 35. Фиг. 36. 


При определении # для стрингера или гофра, подкреплен- 
ных обшивкой (фиг. 35), рассматривают их сечения с присоедн- 
ненной обшивкой. Ширина этой обшивки зависит от ее устойчи- 
вости. 


Для обшивки, не теряющей устойчивости, ширина равна рас- 
стоянию 6 между стрингерами. В случае потери устойчивости 
обшивки напряжения по ее ширине особ распределяются неравно- 
мерно (фиг. 36). Поэтому приведенная ширина 2с, работающая с 
напряжением стрингера, будет меньше расстояния между стринге- 


рами: 
Е Скр. об 
2%—1,98 и — и г. 874 (20) 
Скр. стр Зкр. стр 


где 8, —толщина обшивки; 
Ч ср Критическое напряжение стрингера. 
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Обшивка работает с напряжением стрингера в том случае, 
когда нет потери устойчивости обшивки между заклепками вдоль 
стрингера (фиг. 37): 


т2Е 
А — кр. стр» (2 1) 
ГЕ) 
где 
В — 606 р 
м ° 


4и Г — диаметр и шаг заклепок. 


ро буть 
| 6. Одшибки 
Птриигер 
Фиг. 37. 


Для общей потери устойчивости свободно опер- 
того трехслойного стержня с заполнителем (фиг. 33) 


, б. | 
в: == ыыы (422) 
о —— (22 
95 2056 с 
где «=, - коэффициент, учитывающий влияние сдвига 


заполнителя на величину с., определяемую 
ое | 
по формуле (19) при Е 
й —высота сечения стержня; 


65 — толщина обшивки наружного слоя; 
(С — модуль сдвига заполнителя. 
Для местной потери устойчивости плоской 
стенки стержня (см. фиг. 34,6) | 


О,0ЁЕ | 
ее" (2 3) 


где &—коэффициент, учитывающий опорные условия стенки 
(фиг. 39): | 
для стенки без свободного края А==4, 
для стенки со свободным краем А=0,9; 


р & 

> — гибкость плоской стенки (отношение ширины 6 к тол- 
щине 5). | 

„34 т Е 


ие у, Е 


. у 


Для местной потери устойчивости цилиндри- 


9 


ческой оболочк.и (фиг. 40,а) * 
| _ 0,188 
э > › 
боб 
где >. — гибкость криволинейной стенки. 
об 


Для потери устойчивости цилиндрической па- 
нели (фиг. 40,6) 
3,6Е 0, 15Е 
| Е (24) доб 


Ь \2 г 
м9 боб 1х г С 


#6 


а) 


Стенка со свободным Стенка дез с80д08- 
краем .,. гв края 


Фиг. 39. Фиг. 40. 


На фиг. 41 нанесены кривые °,„, общей и местной потери 
/ р 
устойчивости в функции — и -* построенные по формулам 
1 


(18), (19) и (23) при т=2 и^=0,9, для дуралюминового стержня 
при °, = 4000 кг/см? и Е=7-10° кг[см?. При малых значениях 


5 = почучается чистое сжатие и разрушающее напряжение 
1 


превосходит с,. Меньшее из величин напряжений, определен- 
ных по приведенным графикам или формулам, и является разру- 
шающим для стержня. 

Практически удобнее пользоваться одним графиком ов=} (1) 
(фиг. 42), построенным для стержня данного сечения и материала. 
Горизонтальный участок кривой соответствует местной потере устой- 
чивости. По приведенному графику можно определить оптимальную 
по весу длину [' стержня (шаг нервюр или шпангоутов), при кото- 
рой происходит одновременно местная и общая потеря устойчивости. 


СДВИГ 


Величина разрушающего касательного напряжения стенки зави- 
сит от того, работает ли она в пределе устойчивости или за ним. 


| _* Коэффициент 0,15 в формуле для ©. был получен экспериментально 
Е В ХФ. Болховитиновым в 1931 г. 
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Критические касательные напряжения определяются по формуле, 
аналогичной (18) а 


ий (24) 


где 


<, = (0,6 — 0,65) 5, — разрушающее напряжение среза материала; 
“, — определяется по формуле (23) при значении 


а \2 
ь) 
аи 6— длинная и короткая стороны пластины. 


Для потери устойчивости длинной цилиндрической панели 
(фиг. 40,6) 
5Е 0,12 


(;) 
боб боб 
При работе на сдвиг без потери устойчивости разрушающие 


касательные напряжения равны как для заклепок, так и для бол- 
тов: 


®ь = (0,6——0,65) с. 


При работе стенки на сдвиг после потери ею устойчивости раз- 
рушающие касательные напряжения принимаются по опытным дан- 
ным. Для дуралюминовых стенок лонжеронов крыла 


<= 12-:-15 кг/мм?, 
для дуралюминовой обшивки бесстрингерного крыла и фюзеляжа 
| <=8--10 кг/мм? 
и для подкрепленной обшивки 
<=10--12 кг/мм^. 


ВЛИЯНИЕ ВЫСОКИХ ТЕМПЕРАТУР НА РАЗРУШАЮЩИЕ 
НАПРЯЖЕНИЯ 


Высокие температуры снижают прочностные и жесткостные 
свойства материалов. На фиг. 31 показаны значения оь, 092 и Ё в 
функции температуры для некоторых конструкционных материалов: 
дуралюмина, титанового сплава и нержавеющей стали. На фиг. 43 


® \®] 
нанесены кривые удельной прочности этих материалов ^^. Как 
| 


видно, выгодность применения того или иного материала ме- 
няется с температурой. Разрушающие касательные напряжения ть 
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и модуль сдвига С при высоких температурах находятся примерно 
в тех же соотношениях с оь и Ё, как и при нормальной температуре. 
То же самое следует сказать и о прочности сварных швов. 

При определении критических напряжений элементов конструк- 
ции, работающих при высоких температурах, следует учитывать 
падение модуля упругости и временного сопротивления материала. 
Данные, приведенные на фиг. 31, соответствуют кратковременному 


0 200 400 500 980%: 
Фиг. 43. 


действию нагрузки. При достаточно длительном действии нагрузки 
вследствие ползучести материала его разрушающее напряжение 
уменьшается. Так, например, для нержавеющей стали Я1Т при тем- 
пературе 800°С напряжение о,—18 кг/мм? при кратковременном | 
действии нагрузки и 0—5 кг/мм? при 100-часовой ее продолжитель- 
ности. Следует также иметь в виду, что вследствие ползучести | 
материала появляются остаточные деформации, которые, накопив- 
шись в конструкции с течением времени, могут превзойти допусти- 
мые пределы. 


шо Глава Ш 
НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА КРЫЛО 


Нагрузки крыла являются исходными данными для анализа 
ом конструкции. 

На крыло действуют следующие нагрузки (фиг. 44): распреде- 
ленные воздушные силы 4», распределенные массовые силы 


возд 


и! ИД 
по отит" 


Ч кр 
ТЯ Рагр 


ь ь Репкиии 
фюзеляжа 


Фиг. 44. 


конструкции крыла 0дк› и сосредоточенные силы от масс агрегатов 
Ри. находящихся в крыле (двигатель, топливо, оборудование и 
т. д.). Перейдем к вопросу определения этих нагрузок. Исходной 
величиной является коэффициент расчетной перегрузки Пьас=== И? {, КО- 
торый определяется по нормам прочности для каждого расчетного 
случая *. 


ОПРЕДЕЛЕНИЕ НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩЕЙ 
НА КРЫЛО 


_ Величина аэродинамической нагрузки Роза. 
Б 3 нормах прочности коэффициент перегрузки относят к подъемчой 
силе У ааа определяем по формуле 


пе м полетный вес самолета 
чт 7% 
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Воздушную силу Р‚..„ (фиг. 45) находим по формуле 


О ЕК 
с0$ 0 0$ 0 


(25) 


где 


Сгкр И С,,р— Коэффициенты лобового сопротивления и подъем- 
ной силы крыла, которые берут по поляре крыла 
для угла атаки, соответствующего расчетному 
случаю. 

Величина массовой нагрузки конструкции крыла 

Рь› по аналогии с формулой (25) определяется следующим выра- 

жением: 


(26) 


КР с0$0 

где @,‚— вес крыла. 
Величинанагрузкиоткаж- 
дой сосредоточенной массы 


Ра. аналогично предыдущему полу- 
чится 


У о. зд 
| 
| 
| 
| 


| 
ИИ» 
У > 


пОагр 


—- 77 
Фиг. 45. 1?  с050’ (27) 


где С„›„— вес агрегата. 
В формулах (25), (26) ин (27) ввиду малости @ можно принять 
с0$ 0=1[. 
Определив величины нагрузок, переходим к распределению их 
по размаху крыла. 


РАСПРЕДЕЛЕНИЕ НАГРУЗКИ ПО КРЫЛУ 


Распределение аэродинамической нагрузки вдоль размаха кры- 
ла с небольшой погрешностью может быть принято по закону рас- 
пределения подъемной силы. Некоторая погрешность здесь суще- 
ствует вследствие различных законов распределения су и с, по 
размаху. Следовательно, погонная воздушная нагрузка (фиг. 46) 


Чвозд — Чу» 


122 
где 4,= с, “о-— погонная нагрузка от подъемной силы с уче- 


том коэффициента безопасности Л; 
с, и В- переменные по размаху кооффениоит подъ- 
емной силы и хорда. 
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——орываныа ль Бо — дыни. злые . 


определим из уравнения подъемной 


12 
— Су кро г , 
02° па 
2 су к Э 


ы где 5=., бесущия поверхность крыла; 
Сукр И 5. — средние значения коэффициента подъемной силы 
и хорды крыла. 


Не и 
| р: 2 формулу для 4, получим 


Фиг. 46. Фиг. 47. 


а м 
Здесь величина ее представляет собой среднюю погонную 


нагрузку, которая исправляется переменной относительной цирку- 
ляцией Г= ЧС УИ 
в Су кр бер. 
| _В таком ие 


(29) 


имеют вид, изо- 


> 


у 
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Для, закрученного крыла“ удобно погонную нагрузку 4, опре- 
делять как сумму погонной нагрузки плоского крыла Ч, пло, 
и погонной нагрузки только за счет закрутки 1, „акр. 


Ч, — Ч плоск Е Чу закр* 


На фиг. 48 показано. распределение по размаху погонной нагруз- 
КИ Оу закр. 

Погонную нагрузку для плоского, незакрученного крыла 
найдем по формуле (29) 


ть 


9 у плоск ^^ плоск» 


све 
Г 


где Глок Относительная циркуляция плоского крыла, зависящая 
от вида крыла в плане. 


Фиг. 48. 


Погонная нагрузка от закрутки 


[#1 = па $ Г 
ы — "аеиАЫИ. ЗА 3 
у закр / су м закр 
= Ас,б 
где Гакр == Аа 


— относительная циркуляция крыла вследствие 
ср 


его закрученности; 
$°— угол закрутки конца крыла. 


Кривые ИИ пы для различных трапециевидных крыльев при- 
водятся в нормах прочности самолетов и в справочной литературе 
по аэродинамике. 

Следует отметить, что на участке крыла, где расположены мотор- 
ные гондолы и фюзеляж, происходит некоторое падение подъемной 
силы. Вследствие этого на остальной части крыла подъемная сила 
должна несколько увеличиться. Понятно, что суммарное значение 
подъемной силы должно соответствовать величине иС. Отмеченное 
перераспределение нагрузки отсутствует на больших углах атаки 
и может быть существенным для полета на малых ее углах 
(фиг. 49). В нормах прочности рекомендуют учитывать влияние 


* Закрученным называется крыло, у которого при Сукр =0О величины с, 
сечений отличны от нуля. 


42 


иоторных гондол, вводя в расчет поправочные коэффи- 

ящие от угла атаки. 

имечания. 1. Для крыльев с формой в плане, близкой к трапе- 

ожно пользоваться кривыми Гплоск И Гзакр ИЗ справочной литературы, 

_ заменяя истинное крыло равновеликой трапецией. | 

_ 2. Все изложенное выше, строго говоря, применимо только для углов 

° атаки в пределах прямолинейного участка кривой с,=[(а). Однако в прак- 
тических расчетах указанным методом пользуются и для других углов 

атаки. 


Для приближенных расчетов прочности крыла 


МОЖНО ПОЛОЖИТЬ, ЧТО Су=<оп${, тогда по уравнению (28) погонные 
нагрузки распределяются пропорционально хордам 


{6 
4—5 6. (30) 


Степень приближенности последней формулы видна на графике 
фиг. 50, который показывает положение центра давления полукрыла 


большой угол атаки Малый угал атаки 


по размаху для различных форм плоских крыльев, вычисленного по 
точному и приближенному методам. 

Из графика видно, что для наиболее употребляемых сужений 
("<3) и углов стреловидности приближенный метод дает незначи- 
тельно отличающиеся значения положения центра давления в 
сравнении с точными. Следовательно, значения изгибающих момен- 
тов М для корневых сечений крыла будут получаться близкими. 
Возможная ошибка в определении изгибающих моментов лежит 
обычно в пределах 59/0. 

Для треугольных крыльев подъемную силу 49, вдоль 
размаха крыла (фиг. 51,4) можно распределять по приближенному 
закону изменения с, (фиг. 51,6): 


су= су, (1+ 42?), (31) 


_ где == относительное расстояние сечения крыла от борта 


фюзеляжа; 


„ — коэффициент подъемной силы участка крыла в под- 


_ Ффюзеляжной части. 
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НЕЕ нь ы - -- ——.- ——————————=——ыы—ы—=ы——_——щЩ————Щ———=——====————__- О 


[3 ‘чиф 


0 ИФ 


‘53 ‘лиф ‚ ВОТ 
7900. 990 #80 10 000 860 


МЕТ 


й 
К И, к. г х 


[А | 
МИ. 


“4 


4 _В таком случае по формуле (29) получим 
ве: 4 | [6] 


в 59 
4,—0,6 ‹ — 0,45% (1-42) 6, (32) 


где $, — площадь подфюзеляжной части крыла. 


В прикидочных расчетах прочности треугольных крыльев допу- 
стимо считать д,=<с0п$1, что дает 


ть (33) 


Распределение аэродинамической нагрузки 
по хорде крыла наиболее точно можно получить по продув- 


кам. Так как продувки не всегда возможны, то пользуются данными 
норм прочности. 

Примерные эпюры нагрузок по хорде в зависимости от случая 
тюлета показаны на фиг. 52, из которой видно, что носки и хвостики 
крыла больше загружены соответственно в случаях А и В, а средняя 
часть профиля в 4”. Нагрузка случая С характерна тем, что она 
примерно приводится к паре сил. Наибольшее значение разрежения 
на приведенных эпюрах может достигать 0,7 кг/см?. 

При полете на сверхзвуковых скоростях распределение нагрузки 
по хорде можно принять равномерным. 

Положение центров давлений и направление 
действия аэродинамических сил. Положение центра 
‘давления по хорде (фиг. 53) в отдельных сечениях крыла найдем 
по формуле 

з ПН — 7”. (34) 
р Сп су 


45 


к, 
ьз 4 
№. А 


Угол наклона В равнодействующей аэродинамической силы с 
нормалью к хорде в сечении крыла (фиг. 53) определяется по фор- 
муле | 


В=0 —а, (35) 
где 
А. 
| - 


Имея величины с, для сечений крыла, находим соответствующие 
им значения а, С» И Ст, а затем определяем хд и В по уравнениям 
(34) и (35). Однако расчеты показывают, что с достаточной для 
практики точностью при неотклоненных элеронах можно центры 
давления хд и углы В в сечениях крыла считать постоянными по 
размаху и определять их, принимая с, постоянным и равным Сук 
В таком случае получим 


— 


Ст кр 
ха = — | 
Сукр 
= бкр— О кр» (36) 
Схкр 
1 0, , 
С 
Укр ) 
ГДЕ Сукр» Сукр И Сшкр— Средние значения аэродинамических коэф- 


фициентов крыла при среднем угле 
атаки @®,, соответствующем расчетному 
случаю. 


Обычно в случае А угол В получается таким, что нагрузка возд 
направлена вперед по отношению к нормали (фиг. 53). В остальных 
расчетных случаях дь›зд направлена назад. 


Распределение массовых сил крыла РЬ, по раз- 
маху проводят по закону распределения веса вдоль крыла или 
приближенно по эмпирическим формулам. С незначительной по- 
грешностью считают вес крыла распределенным по размаху пропор- 
ционально воздушной нагрузке или хордам. В таком случае погонная 
нагрузка массовых сил крыла будет 


Чкр— т. (37) 


Центр приложения’этих сил по хорде является центром ‘тяжести 
конструкции крыла, который обычно расположен от носка на рас- 
стоянии 40—45 хорды, а по направлению массовые силы прини- 
маются параллельными аэродинамическим силам. Сосредоточенные 
силы от агрегатов приложены в центрах тяжести агрегатов и на- 
правлены параллельно аэродинамическим силам. 


% . 


> в 


_ ПОСТРОЕНИЕ ЭПЮР ПОПЕРЕЧНЫХ СИЛ 
ее -^. И МОМЕНТОВ КРЫЛА 


чета крыла в отдельных его сечениях надо знать вели. 
речных сил ©, изгибающих моментов М и моментов М. 
тельно средней линии хорд крыла. Для этого необходимо 
| роить эпюры ©, М и М,, как для двухопорной балки с консолями 
_ (фиг. 54), нагруженной распределенными и сосредоточенными си- 
_ лами. Опорами крыла являются его узлы крепления к фюзеляжу. 
Распределенную нагрузку на участке фюзеляжа относим к самому 
фюзеляжу. Вначале изложим поря- 
док построения эпюр О и М. 
Эпюры © и М можно строить сра- 
зу от разности 


Ч — Чвозд — Чкр» (38) 
где значения возд берем из уравне- 
ний (29) или (30), а 4», из уравне- 
ния (37). 

Имея погонную нагрузку 4 и силы 
от агрегатов Р.г» находим попереч- 
ную силу 


р 


9= | 142+ УР..; (39) 
1 | 


у. Фиг. 94. 


В выражении (39) под знаком суммы включаются массовые силы 
всех грузов, находящихся справа от данного сечения. 
Интегрирование проводим методом трапеций, пользуясь табл. |. 


Таблица | 
№ | 9: + 9+1 в Го, О: 9:1 АМ м 
сечений | 2 р 


_Разбиваем крыло на ряд равноотстоящих сечений и по формуле 
ходим соответствующие значения 4;, которые заносим в таб- 
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Далее находим приращения поперечной силы 


АО >. 91 Е 


где 9; и 4. — погонные силы в двух рядом стоящих сечениях 
крыла; 
Аг — расстояние между этими сечениями. 
Уточняя величину ДО на участке конца крыла, можно определить 
ее как площадь параболы 


Аг, 


2 
А Аида вы Е 142, 


где 4, — погонная сила в первом се- 
чении от конца крыла. 
Последовательное суммирование 
величин АО дает поперечную силу в 
любом сечении крыла 


9=УАО0. 


Затем находим приращение изги- 
бающего момента 


АМ — ее Ах, 


где О; и О... — поперечные силы 
в двух рядом сто- 
Фиг. 55. ящих сечениях. 


Последовательное суммирование величин АМ дает изгибающий 
момент в любом сечении крыла 


М= У АМ. 


Суммирование АО и АМ проводим от свободного конца крыла к 
фюзеляжу. 

Выше строились эпюры © и М в плоскости, перпендикулярной оси 
самолета для крыла любой формы в плане. 

Для стреловидных крыльев распределение погонных 
нагрузок 4 и построение эпюр @ и М удобно вести для истинной 


/ 
ДЛИНЫ о полукрыла вдоль его оси. Для этого стреловидное 
С05 | 


крыло приближенно заменяем равновеликим прямым (фиг. 55) и 
распределяем нагрузку по длине 


2 05° 
Более точно эпюры @ и М для стреловидного крыла надо 
строить следующим образом. | | 
Разбиваем площадь консоли на систему отсеков (фиг. 55), рав- 
ноудаленными линиями по потоку и образующими линиями крыла. 
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еляем силу АР каждого отсека верхней и нижней поверхно- 
крыла умножением площади отсека на величину давления, 
взятого с кривых распределения давления по хорде крыла. Пример- 
ный их вид показан на фиг. 55,а. Сумма сил отсеков в поточном 
’ сечении крыла должна равняться 942. Силы отсеков АР переносим 


_ вдоль нервюр на ось крыла с момен- 

_тами и далее строим вдоль ЭТОЙ Оси 

° эпюры © и М. Следует отметить, что 

силы ДАР могут быть использованы $ : 
для загружения лямок при статиче- | ЦТ двигательной 


Нов 
‚ском испытании крыла. (1х установки | 
Ц (с, крыла 


Иногда требуется проверить проч- т 
ность только в одном сечении крыла. 
В этом случае нет необходимости 


Диния центров 
@вления 


| | Линия центров тя- 
жести | 


Фиг. 97. 


’ строить эпюры. Величины @ и М для одного сечения крыла опреде- 
’ ляют по формуле (30) следующим образом: 


=" бе 5. (41) 


М= (с, (42) 
где 5.-— площадь отсеченной части крыла (фиг. 56); 
с — расстояние между средней линией трапеции и сечением. 
Построение эпюры моментов относительно 
оси крыла (фиг. 57). 
Определяем погонный момент 


И 


Т,— Чвозде ыь (ко Я (43) 
и сосредоточенный момент (фиг. 57, 6) 
в. | АМ,=Ррг, (44) 


тдее, (и г— расстояния вдоль нервюры от точек приложения 
5 нагрузок до оси крыла (фиг. 57, а). 

— Интегрируя эпюру 11. (фиг. 57,6) и учитывая АМ., получаем 

ЭПюру моментов крыла М, (фиг. 57,8) относительно его продольной 


< 44. 


Глава ГИ 
РАСЧЕТ ПРЯМОГО КРЫЛА 


Расчет крыла состоит в определении напряжений и деформаций, 
необходимых для оценки прочности и жесткости крыла. Прежде 
чем перейти к расчету крыла, рассмотрим работу его частей от 
действия воздушной нагрузки. 


ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНОЕ ВОСПРИНЯТИЕ ВОЗДУШНОЙ НАГРУЗКИ 
ЭЛЕМЕНТАМИ КОНСТРУКЦИИ КРЫЛА 


Крыло представляет собой тонкостенную конструкцию, состоя- 
щую из лонжеронов, стрингеров, нервюр и обшивки (фиг. 58). 

От действия воздушной нагрузки панель обшивки со стрингера- 
ми изгибается, опираясь в основном на нервюры, так как расстояние 
между ними значительно меньше, чем между лонжеронами. От на- 
грузок панелей вервюры работают | 
на изгиб в своих плоскостях, опи- | 
раясь на стенки лонжеронов и 0б- | 
шивку крыла (фиг. 59). 


‘ 


Лояса 


лонжеронов | Реакция одшидки 


ый \ 
Стрингер ыы Реакции стенок 


Фиг. 58. Фиг. 59. 


Касательные силы стенок лонжеронов и обшивки передаются 
на фюзеляж, вызывая изгиб и кручение всего крыла (фиг. 60). 
От действия изгибающего момента возникают осевые усилия (нор- 
мальные напряжения) в поясах лонжеронов №, стрингерах М№стр и 
обшивке о.б (фиг. 61). От действия поперечной силы появляются 
касательные напряжения в стенках лонжеронов т.т и в обшивке теб. 

На основании изложенного можно определить назначение каж- 
дого элемента крыла. 
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— _ Лонжероны — двухпоясные продольные балки, пояса кото- 
рых работают на осевые усилия, а стенки — на сдвиг. 

— Стрингеры — продольные элементы, работающие на осевые 
‘усилия от действия изгибающего момента крыла. Кроме того, они 
вместе с обшивкой работают на поперечный изгиб от воздушной 
нагрузки. 


ИИ у 


еж 


39 ШУ 4 ИР ад г — 
ЩИТ, = = 
[1 о С, Мат? 
| 
Фиг. 60. Фиг. 61 


Нервюры — поперечные балки, которые обеспечивают задан: 
ную форму профиля крыла и передают воздушную нагрузку на 
стенки лонжеронов и обшивку, подкрепляя стрингеры, обшивку и 
стенки лонжеронов. | 

Обшивка — служит для придания крылу обтекаемой формы, 
воспринимает воздушную нагрузку и работает на нормальные и 
касательные напряжения от изгиба и кручения крыла. 


ОПРЕДЕЛЕНИЕ НОРМАЛЬНЫХ НАПРЯЖЕНИЙ И ДЕФОРМАЦИЙ 
Метод редукционных коэффициентов 


Рассмотрим крыло, продольные элементы которого изготовлены 
из разных материалов и работают за пределом пропорциональности 
и устойчивости. Для каждого такого элемента зависимость напря- 
жения о в функции относительной деформации = изображена на 
фиг. 62. Для упрощения расчета приведем все элементы к одному 
фиктивному материалу, подчиняющемуся закону Гука, с модулем 
упругости Е. Тогда, очевидно, напряжение любого элемента о мож- 
но выразить через. фиктивное оф: 


<=, (45) 


\е] о 
° где $=—— — редукционный коэффициент, показывающий, во 
т 


сколько раз напряжение в элементе меньше 
фиктивного. = 


Перейдем к определению нормальных напряжений. 
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При изгибе крыла (фиг. 63) в его поперечных сечениях возни- 
кают нормальные напряжения о (фиг. 64). Для определения этих 
напряжений рассмотрим поворот плоскости сечения крыла отно- 
сительно сечения аа на некоторый угол В (фиг. 64,а). Соответ- 
ственно этому повороту любой элемент сечения 66 получит продоль- 

ное перемещение 


«и 
У 1 (46) 

6, 
— Е ух где у— расстояние элемента до 
нейтральной линии сечения. 
С другой стороны, в соответствии 
ы с законом Гука это же перемещение 
Е Стрингере можно выразить через действующее 
& 26щивн0й в элементе напряжение, используя 


уравнение (45): 


@'  Веж 4х п——- А, 47 
еж < Е (47) 


где Аг — длина элемента (фиг. 64, а.) 


Е Стрингер 


с обшивкой 


Фиг. 62. Фиг. 63. 


Приравнивая правые части равенств (46) и (47), находим 


<=Ауф, (48) 
где 


Подставляя значение св уравнение равновесия 


Де \ ус аЕ, (49) 
получим постоянную А, а затем из уравнения (48) напряжение 
=, (50) 
где М — изгибающий момент в сечении крыла; 


В | у? АГ — момент инерции редуцированного сечения крыла 
Е 


относительно его нейтральной линии. 
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°— Как видно из уравнения (50), для определения со необходимо 
° знать ф, а следовательно, располагать диаграммами о={(=). Для 
° элементов моноблочного крыла эти диаграммы обычно имеют ВИД, 
| изображенный на фиг. 62. Их следует получать из опыта или сле- 
дующим образом: через начало координат и точки предела пропор- 
циональности проводим прямые, которые плавно сопрягаем с точ- 
ками оь И Ок». 

Расчет по формуле (50) проводится последовательными прибли- 
жениями, заключающимися в следующем. Выбрав вначале фиктив- 


- —> > — — — 


Меитральная| \ 


Фиг. 64. 


ную прямолинейную диаграмму 0%—=/(8) (фиг. 62), задаемся ре- 
дукционными коэффициентами первого приближения ф! и находим 
по уравнению (50) напряжения первого приближения 01. По 9: и 
по диаграммам о=](=) (см. фиг. 62) определяем редукционные 
коэффициенты второго приближения ф», а затем по формуле (50) 
напряжения второго приближения о2 и т. д. до тех пор, пока напря- 
жения двух последовательных приближений не окажутся одинако- 
ВЫМИ. 

Расчет можно упростить, если выбрать редукционные коэффи- 
‚циенты первого приближения, задавшись эпюрой относительных 
деформаций = (фиг. 64,6) и положением нейтральной линии по 
середине высоты сечения. 

Ввиду того, что при расчете крыла на разрушающие нагрузки 
относительные деформации получаются значительными, то прихо- 
дится пользоваться участком диаграммы о=|(8) правее вертикали 
аа, проходящей через точку пересечения фиктивной диаграммы с 
горизонталью оъ или ож (см. фиг. 62). Принимая правее линии аа 
кривые напряжений параллельными оси абсцисс и деформации эле- 
ментов одинаковыми (что достаточно справедливо для элементов 
межлонжеронной части крыла), находим значения редукционных 
коэффициентов и без последовательных приближений. При этом все 
элементы следует редуцировать по отношению к стрингерам, опре- 
деляющим прочность моноблочного крыла, так как после их разру- 
шения нагрузка большого количества стрингеров будет переда- 
ваться на пояса лонжеронов, которые разрушатся без увеличения 
внешней нагрузки крыла. 
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Редукционные коэффициенты стрингеров с присоединенной к ним 
обшивкой принимают равными единице (ф›=1). В таком случае 
редукционный коэффициент пояса в сжатой зоне крыла будет 


кр. п 
Фл. сж— э 
кр. стр 
а в растянутой зоне 
— _90и 
Фа. раст ^^ ы 
9ф стр 


При помощи редукционных коэффициентов весь расчет крыла 
как балки, работающей на косой изгиб, производим по следующей 
схеме. 


>> = 


ъа 
6% 
= 
<>\ 
>, 
и’ ` 
| ри 
о 
юм т 
а т = \ ДЕ 


17 м {' | 
Ри 


Фиг. 65. 
Определяем координаты центра тяжести сечения крыла отно- 
сительно произвольных осей и’ и о’ (фиг. 65): 
в, _ ХАР фи: 
т. 5 
УХА: 


а №: АР, 
ц. т МАР ) 


(51) 


где АА; — редуцированная площадь # элемента: 
и, и 9, — координаты центра тяжести { элемента относительно 
осей и’и сх’. | 
Находим угол « поворота главных осей (хи у) инерции 
ба, (52) 
ВТ. 
где /,, /, и /‚„— экваториальные и центробежный моменты инер- 
ции редуцированного сечения крыла относи- 
тельно центральных осей и и 9, параллельных 
осям ии ®'. 
Угол а — положительный при повороте осей х и у против. часо- 
вой стрелки. 
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® Если центральные оси направить параллельно и перпендикуляр- 
_ но хорде крыла, то угол а обычно получается малым и практически 
_ им можно пренебречь. 
Вычисляем моменты инерции редуцированного сечения крыла 
относительно главных осей 


[= Г, 032 & -- [, 311 «— Г, з1п а, | 
= 1,11? а [,с032а - Г, зп 24. 


Определяем фиктивные нормальные напряжения в элементах 
крыла 


(53) 


Мх 
1х 


в =— 


М 
Гу 


где М, и М,— проекции вектора момента на главные оси хи у. 
В формуле (54) координаты х и у для поясов лонжеронов и 
стрингеров следует брать до их центров тяжести. 
‚Иногда представляется удобным проводить расчет относительно 
нейтральной линии сечения п—и (фиг. 65), угол наклона которой 
с главной осью х определяется из равенства 


+5 х=- 0, 
у 


где 9 — угол между вектором момента и осью х. 
В таком случае фиктивное напряжение будет 

Мп 

Гп 


6 — Г, 
где /М, — проекция вектора момента на нейтральную линию; 

Г, —момент инерции редуцированного сечения относительно 
нейтральной линии, определяемый по первому уравне- 
нию (53) при замене в нем о на у, ай и она хиу 

{ — перпендикуляр, опущенный из ц. т. элемента на ней- 
тральную линию. 


Полученные напряжения в стрингерах крыла должны быть рав- 
ны разрушающим, так как мы рассчитываем крыло на разрушаю- 
щие силы. Эти напряжения могут оказаться и меньше разрушающих, 
тогда будет избыток прочности. Коэффициент избытка прочности 
определяется отношением разрушающего напряжения к полученно- 
му в наиболее загруженном стрингере. 


Графоаналитический метод расчета 
Этот метод состоит в следующем. Задаваясь нейтральной линией ую (см. 


фиг. 64) и углом поворота сечения В, находим относительную деформацию лю- 
бого элемента 
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и по диаграммам с =[(=) (см. фиг. 62) определяем с. Зная напряжения в эле- 
ментах с, находим сумму продольных сил ХМ элементов сечения крыла и для 


нескольких значений В строим график >М№М=[(8) (фиг. 66), из которого опреде- 
ляем значение Во, соответствующее Х/Л№М=0. 


Кривые »/Л№ строим для нескольких значений у. Для каждого значения Во 
и у определяем по формуле (46) значекия и, затем # и о. Определив ©, нахо- 


ХМ 
к < 
ы) 
В 
Ро 
Фиг. 66. 


дим по уравнению (49) момент внутренних сил относительно нейтральной 
линии Мпи строим график М‚ =|(8о) (фиг. 67). По графикам, приведенным на 
фиг. 66 и 67, определение нормальных напряжений сводится к следующему. 
По моменту М, действующему в сечении крыла, находим Ми =М соз $ [$ — угол 
между вектором М и нейтральной линией и—п (фиг. 68)] и по нему из графика 
фиг. 67 — величину Зо, а по графику (66) — соответствующее значение у. 
По Ио и Во находим по формуле (46) значение и, затем в и с для каждого 
элемента. 

Изложенный расчет справедлив при заранее известном угле наклона $ 
нейтральной линии, как, например, при прямом изгибе симметричного сечения. 


Фиг. 68. 


В противном случае для определения ‹ необходимо в дополнение к изложен- 
ному найти угол $. Для этого требуется провести расчет указанным выше 
порядком при нескольких значениях угла 9, определяя каждый раз момент М; 
(фиг. 68) относительно оси 5 перпендикулярной нейтральной линии и—". 
Расчет следует проводить до тех пор, пока равнодействующий момент 


Ни 2 2 
М'=У М? - м: 
не совпадет с действующим моментом М. 
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ыы Приближенный метод 


ь 2. 

Е  допущениях. 'Считаем, что изгибающий момент М воспринимается 
’°® только межлонжеронной частью крыла /—2—3—4 (фиг. 69). При 
° этом пренебрегаем работой носовой (1—5—4) и хвостовой 
(2—6—5) частей сечения. Такое допущение вполне возможно, так 
как носок и хвостик расположены близко к нейтральной оси и 
поэтому мало влияют на величину момента инерции сечения. То же 
самое относится и к стенкам лонжеронов 1—4 и 2—3. 

Сечение СИ Е вследствие небольшой разницы в высотах 
межлонжеронной части крыла 
можно принять за прямоугольник 
(фиг. 70) со средней высотой 


Приближенное определение напряжений основано на следующих 


| где Г — площадь, ограниченная 
| межлонжеронной частью 
| крыла. 


Фиг. 69. Фиг. 70. 


В таком случае составляющую часть момента М. заменяем парой 
сил 


М,= МНе.. 

В одной панели от действия силы Л возникнут осевые усилия и 
напряжения сжатия, а в другой — растяжения (фиг. 70). 

По силам в панелях определяем напряжения в стрингерах с уче- 
том составляющей момента Му. Так, например, в сжатом верхнем 
переднем стрингере 

Мх + М, 
бя == Ш , 
"В Пер [(Е1+Е>) Ти, сж-+ № Хсте] и 


где Р; и Л. — площади сечений { пояса и стрингера с присоеди- 
ненной обшивкой; 


зВ? \ 
Ш=2 —в ` Момент сопротивления горизонтальных панелей; 


(55) 


ы 

5 ев. 
В 

_ Полученные напряжения в стрингерах должны быть равны раз- 

 рушающим. Эти напряжения могут оказаться и меньше разрушаю- 
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— приведенная толщина обшивки. 


щих. В этом случае будет избыток прочности. Коэффициент избыт- 
ка прочности получим, если взять отношение разрушающего напря- 
жения к полученному напряжению наиболее загруженного стрин- 


гера. 
Определение нормальных напряжений у разъема крыла и вырезов 


Выше мы рассчитывали сечения, находящиеся вдали от разъема 
крыла и вырезов. 

В месте разъема стык крыла может быть контурным или четырех- 
точечным (против поясов лонжеронов). При контурном соединении 
крыла конструкцию можно рассматривать 
как одно целое. При четырехточечной сты- 
ковке крыла обшивка и стрингеры работают 
около разъема менее эффективно. 

В этом случае надо считать, что изгибаю- 
щий момент непосредственно у разъема вос- 
принимается только поясами лонжеронов. 
На расстоянии —В по длине крыла и дальше 
сечения работают так же, как и вдали от 

ШШарнир вспомогателР- | 

ндг0 лонжерона разъема. По длине В обшивка и стрингеры 
включаются в работу от разъема с посте- 

Фиг. 71. пенным нарастанием нормальных напряже- 
НИЙ. 

Таким образом, около разъема напряжения, например, в сжатом 
верхнем поясе переднего лонжерона (см. фиг. 69) определяются 
по формуле. 


Е то 
сом 
Нер (Р1 + 22) В (Р1+ Ра) 
Н'+Н. 
где Н=— 5 средняя высота лонжеронов. 


Если в крыле имеется вырез, то при определении нормальных 
напряжений его влияние учитываем так же, как и влияние разъема 
с четырехточечным стыком. Это относится и к трехточечному стыку 
(однолонжеронное крыло) ‚ так как воспомогательный лонжерон кре- 
пится шарнирно (фиг. 71) и включается в изгиб крыла постепенно. 
Можно считать, что от разъема на расстоянии В, равном расстоянию 
между лонжеронами, как вспомогательный лонжерон, так стрингеры 
и обшивка однолонжеронного крыла полностью работают на воспри- 
нятие изгибающего момента. 


Определение деформаций 


Выше мы видели, что нормальные напряжения вызывают по- 
| ау ь 
всроты зо сечении крыла, вследствие чего возникают и его про- 


гибы ]. Эти деформации определяются интегрированием дифферен- 
циального уравнения изогнутой оси крыла 
427 М 
Е.Н 06 
а. В` | ) 
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м ме ча 


Е — модуль упругости фиктивного материала (фиг. 62); 
Г — момент инерции редуцированного сечения крыла. 


- М 
Интегрирование кривой -=г  ПРоводится графоаналитически. 


Интегрирование удобно начинать с сечения крыла в плоскости сим- 


метрии, так как при симметричной нагрузке поворот этого сечения 
крыла равен нулю. 
ОПРЕДЕЛЕНИЕ КАСАТЕЛЬНЫХ НАПРЯЖЕНИЙ И ДЕФОРМАЦИИ 
Определение напряжений 


От действия поперечных сил в сечениях крыла возникают каса- 
тельные напряжения т — погонные касательные силы 0—=т8. На 
фиг. 72 изображена отсеченная часть крыла, нагруженная попе- 


Фиг. 72. Фиг. 73. 


речной силой @, приложенной в центре давления. Наметим порядок 
определения напряжений и деформаций. Так как в рассматриваемом 
примере крыло имеет два замкнутых контура, то задача определения 
погонных касательных сил, без отделения изгиба от кручения, яв- 
ляется однажды статически неопределимой. 

Расчет будем проводить методом сил. За основную систему 
примем крыло с продольным сечением в точке а первого контура 


Фиг. 74. 


(фиг. 73), а за лишнюю связь — погонную касательную силу да, дей- 
ствующую в этом сечении (фиг. 74). Погонная касательная сила в 
любой точке сечения крыла будет 


4=9-+9'4, (57) 


Тде 90% и 9’ — погонные касательные силы в основной системе от 


внешних и единичных сил. 
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Рассмотрим порядок юпределения погонных касательных сил 
Я 
7" д и Фе. 
Лишняя неизвестная 0д« определяется по формуле 
904’ а1 
(6 


В (58) 


(5 


где Ги 6 — элементарная длина контура и толщина. 


Фиг. 75. ь 


Единичная погонная касательная сила первого 
контура 
а т, 
а для второго контура она определяется из условия равновесия 
отсеченной части крыла 
‚о 


4 = Г 


) 


где Р; и Ё› — площади, ограниченные первым и вторым контурами. 

Для определения 0% рассмотрим открытое сечение крыла 
(фиг. 75,а), проводя дополнительный разрез в точке п второго кон- 
тура. Погонную касательную силу открытого контура 49°» найдем из 
равновесия отсеченного элемента крыла (фиг. 75,0) 


ЯМ 


Чоткр = ая 


М5 а 
где = те продольная сила, действующая в сечении отсеченного 


элемента; 
М — изгибающий момент относительно нейтральной линии 
сечения; 
$ и [— статический момент редуцированной площади отсечен- 
ной части и момент инерции редуцированного сечения 
крыла относительно его нейтральной линии. 
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ее 


Подставляя значение М в выражение для дек», получим 
5 #3 
—=©@— + М— ( Е 


Вторым слагаемым в этом выражении учитывается переменность 
сечений крыла по его размаху. При увеличении размеров сечений 
в направлении к фюзеляжу указанное слагаемое получается отри- 
цательным. Физический смысл сказанного состоит в том, что вслед- 
ствие конусности, например лонжеронов крыла, составляющие 
усилий их поясов 

АО в _М_ - 

Н 

уравновешивают часть поперечной 
силы и разгружают тем самым 
стенки лонжеронов (фиг. 76). При 


этом поперечная сила в стенках 
получится 


„= 9— ло. 


Расчет по формуле (59) довольно сложен. Приближенно зна- 
чение дж можно определять следующим образом: 


Чоткр == [© а > т) > (60) 


_ тде Н ит — среднее значение высот и углов конусности лонжеронов. 


Определив д», найдем из уравнения моментов относительно оси 
2 погонную касательную силу 4», действующую в сечении п (см. 
фиг. 75,4) 


9с-+-ф4 „р -+Фае 1 =0, (61) 
0$ 


где а. — Потонная касательная сила без учета конусно- 


сти лонжеронов. 


Следует иметь в виду, что моментом сил 4’ Учитывается и 
момент сил АМ, обусловленных конусностью крыла. 


Учитывая, что 0» — величина постоянная и что фв Ч =2Е5 — 


удвоенной площади, ограниченной вторым контуром, из уравнения 
(61) найдем 

0+ф о, [711 

ааа 2Ро Г 


Имея погонные силы дот» И 0», определим погонные касательные 
силы в основной системе от внешних нагрузок 


м — Ч откр +9: (62) 
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Определение деформаций 


От действия поперечных сил может происходить закручивание 
крыла. Полные углы кручения Фф получим интегрированием эпюры 
относительных углов 

а 
ще а 
[04-4 


Фиг. 77. 


Относительный угол кручения крыла можно определить по углу 
одного из замкнутых контуров, например, второго (фиг. 77) 


Е и (63) 
2. У 0% 


При подсчете этого интеграла необходимо учитывать знаки погон- 


1 
ных сил 4 и единичных сил. 
2 
Центр жесткости. Под центром жесткости (фиг. 78) 


понимают следующую точку сечения крыла: если через нее пройдет 
поперечная сила, то не возникнет крутящего момента, а следователь- 
но, и относительного угла закручивания (а=0). Линия центров 


Фиг. 79. 


жесткости по размаху крыла необходима при его расчетах на виб- 
рацию и др. | 

Наметим порядок определения центра жесткости. Предположим, 
что произведен расчет сечения крыла от действия поп:речной силы 
О, приложенной в центре давления, и по формуле ‹63) определен 
относительный угол кручения а (фиг. 79,а). 
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и -—> зы Ыы—>=——>>> 


Расстояние 4 от линии действия силы © до центра жесткости 
найдем, приложив в сечении крыла крутящий момент 9% (фиг. 79,6) 
так, чтобы ликвидировать угол а. Величину этого момента опредз- 
лим из выражения 

& 


) 
а 


где о’ — угол кручения, определяемый по формуле (63), от действия 
единичного крутящего момента. 


По моменту 5 находим расстояние между силой и ц. ж. 


ды 
В 


Приближенно центр жесткости можно определить, как центр 
тяжести изгибных жесткостей лонжеронов или квадратов их высот. 

Из выражения для 4 следует, что по известному положению ц. ж. 
можно определить величину крутящего момента. 


Пример. Дано двухлонжеронное бесстрингерное крыло (фиг. 80) постоянного 
сечения по размаху, нагруженное поперечной силой /=4500 кг. Сечение крыла 
состоит из двух лонжеронов со стенками 
толщиной дст и обшивки с носком в ви- 
де полуокружности толщиной дос. Пло- 
щади поясов переднего лонжерона (в 
точках [ и 3) равны по |1 =10 см? иу 
заднего лонжерона (в точках 4 и 5) — 
по /з =5 см?. Материал всех элемен- 
тов — дуралюмин (@=2,7.105 кг/см?). 

Требуется определить касательные 
силы в носке, обшивке и в стенках лон- 
жеронов, относительный угол кручения 
и положение центра жесткости относи- 
тельно переднего лонжерона. 

При расчетах считать, что редукци- 
онные коэффициенты поясов Фи =1, а у Фиг. 80. 
остальных элементов ф=0. Следователь- 
но, по условию задачи только пояса лонжеронов работают на нормальные напря- 
жения от действия изгибающих моментов. 

Решение: Задаемся статичезки определимой системой (фиг. 81) с про- 
дольным разрезом в точке а носка. Далее, задавшись точкой и — началом 
отсчета статического момента $, определяем 


(05 
Чоткр= р. . 


Для этого находим момент инерции сечения 


Н\2 Н \2 
Тео | в) + в | 3000 СМА, 
7. 2 
статический момент для стенки переднего лонжерона 
Я 


и для стенки заднего лонжерона 


Н 
А СЫ 50 смз. 
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По $; и /х определяем погонную касательную силу стенки переднего лон- 
жерона 


4500.100 
Чоткр. п — 3000 _ —=150 кг/см 
и стенки заднего лонжерона 
4500.50 
Фоткр. з== а ” кг[см. 


Составляем уравнение (61) для определения постоянной погонной касатель- 
ной силы дл второго контура (фиг. 81,4), взяв момент относительно точки о, 
изображенной на фиг. 80 


Чоткр.з Я 5,5 — 9откр. п Я 34,5 


Чя— 0.9 Н? 


ИЛИ 


97 НЕ, кг/см. 
4.20 


= 150 кг/см \ 
о Чоткр. = 75 кг/см 


Фиг. 8]. 


9=90,5к2/См + 09=134,5 г/см 
9 отк р. ла 6 ' 


Погонные касательные силы в ОСНОВНОЙ системе 
0 95 
|. = 7 -- 91 


показаны на фиг. 81,6. 

Погонные касательные силы 4’ показаны на фиг. 82. 

Подсчитываем коэффициенты уравнения (58) для определения неизвестной 
СИЛЫ 00а 


200 200 
фчо4' 41 = = 1,194.90,5. р а т —0,194.59,5. “. и 
б 


—-- 


(20 1 
1050 
Е 
а 1 3,14.100 800 200 ;: 490 
Г) —— —=—— | 12. --0, 1942 | — 4 -——)--1 1942 —| =—. 
фас | т +0,198 (7 +°5)-+119 | бб 
Определяем по уравнению (58) погонную касательную силу 
—1050 
48 = — 150 =2,15 кг/см. 


Полные погонные касательные силы, полученные по уравнению (57), пока- 
заны на фиг. 83. | 


Га 
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2,15 
В =21,5 кг/м? 
к, | боб 
_ обшивке 
ь: } 59,1 
с = — 591 хг/с.м?, 
об 
стенке переднего лонжерона 
3,1 
© == = 465,5 кг/с.м? 
ст 
и в стенке заднего лонжерона 
134,1 


4=2,15 нг/см 4= адм 


Фиг. 83. 


Относительный угол кручения получим по формуле (63) 


1 1 800 200 260 
_ 9.9.902 ° 973.105 (59.15 и > |= 


1 
= 0,000118 —. 
см. 


Определение центра жесткости. Для определения центра 
жесткости необходимо произвести дополнительный расчет крыла от единичного 
крутящего момента 5% =| и найти от него относительный угол кручения а’ 

В розудьтате этого расчета получим по формуле (63) 


’ = 11,8.10—10. 


Чтобы сила О (фиг. 80) проходила через центр жесткости, необходимо к ней 
добавить крутящий момент 


а 
— —— == 105 кгсм. 
а’ 


В результате расстояние от точки О, через которую проходит сила ©, до 
центра жесткости будет 


° а расстояние от переднего лонжерона до центра жесткости 
345—222=123 мм. 
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Приближенный расчет 


Рассмотрим отсеченную часть крыла (фиг. 84), на которую 
действуют поперечная сила Ч, приложенная в центре давления от- 
сеченной части, и изгибающий момент М. 


Считая, что вертикальная составляющая поперечной силы О, 
воспринимается лонжеронами, распределяем ее между ними про- 
порционально их жесткости изгиба 


©,= (©, мк. и. р (64) 


‚ Н; У(ЕГ и 


где М. — вертикальная составляющая изгибающего момента; | 
у: — угол конусности лонжерона в радианах; 
Н; — высота лонжерона; 
(ЕТ); — жесткость изгиба лонжерона. (При определении момента 
инерции лонжерона следует учесть прилегающую к нему 
(фиг. 84) обшивку и стрингеры..) 


Соответственно вы силам находим погонные касатель- 
ные силы в стенках лонжеро- 


НОВ 
Присоединенные О; 
обшивка и стрингерё! Ч; «= : 


Погонная касательная сила 
в прилегающей к лонжерону 
общивке 


2 
Ч; 5 =; р 
" 106 Ст РЫХ 
где /|„ — площадь пояса лонже- 
Фиг. 84. РЗ, 


Г — площадь прилегаю- 
щих к поясу стринге- 
ров и обшивки. 


Определяя поперечные силы лонжеронов по формуле (64) без 
учета их конусности 


выл 
мые ме 


9. = (Е1), 


Ус Е 


находим крутящий момент ) как сумму моментов внешних и внут- 
ренних сил ©, О; и О.» относительно продольной оси крыла. 


66 


з 


момент распределяем между контурами наи 
сткости кручения 


=, (65) 


. 1 Г | 
№” у 4Е 

Г я ‘ле & — 1 

р 5 ВТ 


м в (5 
ре илемаль, ограниченная Гтовым контуром; 


_ф-= — берется по {-тому контуру, включая в каждый 


— жесткость кручения 1-того контура; 


из смежных контуров всю толщину стенки лон- 
жерона; 
Я — модуль сдвига. 


Имея для Г-того контура момент %№,, находим погонные каса- 
| тельные силы в обшивке 


1 
| 706 2Е; Г 


В стенках лонжеронов погонные касательные силы получатся 
как разность погонных касательных сил двух смежных контуров 


" м п 
Ч1ст ерх Ч 1об ры Ч 2об 


12 = 9206 Ч93об- 
Более грубо, считая 9.=9»..=0, получим 


". ый 
Фор, 


где Р — площадь, ограниченная наружным контуром сечения крыла. 


Горизонтальная составляющая поперечной силы @, восприни- 
мается обшивкой 


2В 


_ тде М, — горизонтальная составляющая изгибающего момента; 
В — расстояние между лонжеронами; 
4ф — угол сходимости лонжеронов крыла в плане в радианах. 


Полные погонные касательные силы 4 обшивки и стенок лонже- 
Ро найдем алгебраическим суммированием сил 4’, 9" и 9”. 
Найдя полные погонные силы 4, вычисляем касательные напря- 
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Определение углов кручения. Относительный угол 
кручения а определяем по одному из контуров. Имея для 1-того кон- 
тура согласно формуле (65) момент и жесткость кручения, находим 
его угол кручения 


Вы С! 


Более грубо, считая лонжероны не работающими на воспринятие 
момента 3», получим 


) р 
4Е2 (5 


где Аб— площадь, ограниченная наружным контуром; 
ро по наружному контуру. 


с ф. ` ` 
} | . 


нок к определению касательных напряжений 


1. Следует иметь в виду, что входящие в приведенные выше формулы 
модули упругости при сдвиге @ могут быть различными для разных элементов 
(из-за различного материала, работы некоторых эле- 
‚ ментов обшивки или стенок лонжеронов после поте- 


& ‚ . ри устойчивости от сдвига и т. д.). 
р `’_ 2. Для ферменных лонжеронов вместо решетки 
в расчет вводится фиктивная стенка (эквивалентной 
жесткости) с толщиной 
ЕЕраск $11 & 0$? а 


О А, 
фикт @н 


Эта формула нолучена из условия равенства 


Фиг. 85. ‚ деформации фермы вследствие ‘растяжения раскоса 
и деформации балки от сдвига эквивалентной 
стенки. | 
Усилия в элементах решетки (стойки и раскосы) определяем следующим 
образом: 
вы \ бт 7==9Н, 
в раскосах 
9Н 
Эраск = , 
Со5а 


где Н — высота лонжерона; 
« — угол между раскосом и стойкой (фиг. 85); 


Рраск — площадь сечения раскоса. 


УЧЕТ ЗАДЕЛКИ КРЫЛА И ВЫРЕЗОВ В ЕГО ОБШИВКЕ 
Учет заделки при кручении 


я авехь рассмотрим а сторону вопроса, ‘а затем и сам расчет. 
С целью упрощения расчета пренебрегаем носком и хвостиком крыла, т. ©, 
будем учитывать межлонжеронную часть (фиг. 86), в которой на нормальные 
напряжения работают только горизонтальные панели. 

При действии на крыло крутящего момента, кроме закручивания, появля- 
ются и продольные деформации. Чтобы в этом убедиться, рассмотрим отсек 
крыла. От действия крутящего момента обшивка и стенки лонжеронов нагру- 


68 


° жаются касательными силами 9, от которых каждая из граней отсека исказится 
так, как это показано на фиг. 87. | 

Если собрать все искаженные грани, то они составят искаженный отсек 
(фиг. 88,а). На фиг. 88,6 изображен деформированный отсек при виде в плане. 
Как видно из фигуры, торцевые сечения 
отсека, плоские до приложения момента, 
стали неплоскими (депланировали), т. е. 
получились продольные перемещения %.. 
Если продольным перемещениям препят- Верхняя 
ствует, например, заделка крыла, в его по- панель 
перечных сечениях появятся самоуравнове- 
шивающиеся нормальные и соответствую- 
щие им касательные напряжения. Для опре- 


—ы—>=> 
Я В, 


у Задняя стенкд 


——— 


——^- 


Ре неа. № р 
№ ЕрЕДНЯЯ стенка 


——>> 


Фиг. 87. 


| . 
деления этих напряжений рассмотрим отсеченную консоль крыла, нагруженную 
в корневом сечении самоуравновешивающимися напряжениями (фиг. 89). При- 
мем эти напряжения меняющимися по линейному закону 
Авк= Ак (1 — 2х), (67) 
где Ас|к — наибольшее значение напряжения; 


х 
`В. — относительная координата. 


-- 77 / 
ре Зе. НИ 
ИРИ 


фиг. 88. Фиг. 89. 


Исследования показывают, что напряжения затухают по длине крыла по 
закону гиперболического синуса 
$ Аз 
Да = Док ——— (68) 
56 Ё/’ 


где К — коэффициент, характеризующий степень затухания; 
[— длина консоли. 


_ Рассматривая равновесие элемента крыла длиной 42 (фиг. 90), найдем 
® погонные касательные силы, соответствующие напряжениям Ао. Напряжения Дб 


у‘ 


_ й 


ты 


каждой панели приводятся к взаимно уравновешивающимся моментам ат,, ко- 
торые закручивают элементарный отсек относительно оси у 


В? 
ату = 4 (Аз!) (2.в+— 5), 


где 
А м $й 22 
6: = ее 
НЕ ' 


Ев-— площадь пояса лонжерона; 
о — приведенная толщина обшивки; 


6 = бобфоб | 


1,96 Е 
ГДе Фоб == > — и: — редукционный коэффициент обшивки; 
стр 


боб — толщина обшивки; 
Гстр— площадь сечения стрингера; 
Ь — шаг стрингеров. 
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РИ] 
ь 5 , р 


6 
Фиг. 90. 
«- По моменту ат, находим погонную НК силу в стенке лонжерона 
1 ат, В8, а (Ас1) 
о (6) й 
9 2В а 12 Вб 42 сы 
Рассматривая равновесие элемента панели ширины х (фиг. 91), найдем по- 
гонную касательную силу обшивки 
Ри | а(\91) 
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— 1—9 5—8] 


Имея ‘значения Ас и Аа, составляем выражение потенциальной энергии 
деформации консоли 
/ 1 / 1 
(= ВА | ды авы в | 492 ах 14? И 306 42- 
В: боб, В бет 
0 0 м 


С. (717) 


ди 
—— =0 находим значение коэффициента ^ 


| 2 
г МР т к (12) 


Ву ' 


и из условия ее минимум 


20 Е. Ел 

— "|1 

3 | а 
(73) 


дет — толщина стенки лонжерона; 
и — коэффициент упругости консоли, характеризующий затухание напря- 
жений Аз по ее длине. 
Вр — длина, на которой практически затухают напряжения Ао (фиг. 92). 


Из формулы (73) при Еи=0 получим значение коэффициента № для кессон- 


ного крыла 
б 5 Нё 
„—0,633 и че (1 т =) (74) 
6 об 9 В 6 ст 


а при 0=0 — для двухлонжеронного бесстрингерного крыла с обшивкой, не ра- 
ботающей на нормальные напряжения, 


| ГЫ Н %56 
—1,1 В. т. 
Е > Из (1+ В б ст т” 


| Определив нагружение консоли от самоуравновешивающихся напряже- 
ний Ас, находим их максимальное значение Ас|к из условия совместности 


Ось самолета 


Борт @юзеляжа 


Фиг. 92. Фиг. 93. 


деформации подфюзеляжной части и консоли. Значение Ас1к определяем из 
следующего канонического уравнения: 


Ао +Ас1кАи=0, 
где 
| ме Ач|к 
б]1к— 


м 
Соб 


о, 
56° оВНв 


к — крутящий момент в корневом сечении крыла. 

й ®— Для определения коэффициентов канонического уравнения рассмотрим под- 
°—  Ффюзеляжную часть вместе с корневым отсеком консоли (фиг. 93) от действия 
_ внешних сил | 


и к 
7 —овн 
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и единичных сил, определяемых по формулам (67), (70) и (71) при Авк=1и 
2 =(. Определив коэффициенты А10 и А11, находим 


- Но | 
10,84 (1+6-") (1 ты 
4 Вбр боб +(1+ в (1+ бет / 


Имея Дс1к, определяем по уравнениям (70) и (71) значения Да в корневом 
сечении 


= А9т.к Ачк 68 Рп 
д р р ле 6 — 
вре к 61. боб | ^у 
2ВН 
И 
= А доб. к Ас к 0 — — ЕРп 
А доб. к==— ^^ = — |1 — 12 (х—^2) —6—-|. 
Чоб.к 9, В | (х х ) В 
2ВН 


Найденные касательные усилия необходимо аглебраически просуммировать 
с усилиями от крутящего момента. 


Рассмотрим числовой пример при следующих данных: Ри = 0; 


р Н 
7 =1,5; 5 =0,25; 88.6 = дот 


Находим: Лс1к=0,55 и Л9ст.к=0,135. Суммарное значение касательной 
силы в стенке дстк=1,135. Таким образом, вследствие влияния заделки каса- 
тельное усилие в стенке лонжерона увеличилось всего лишь на 13,5%. Каса- 
тельные усилия в обшивке соответственно уменьшатся. Указанное перераспре- 
деление касательных сил уменьшит углы кручения вследствие разгрузки, обшив- 
ки, т. е. увеличится жесткость крыла на кручение. Следует иметь, в виду, что 
обычно крыло одновременно с крученнем изгибается. Если при этом только от 
одного изгиба нормальные напряжения будут больше предела пропорциональ- 
ности, то нормальные напряжения от кручения Ао будут падать из-за пластич- 
ности материала. 


Учет заделки при поперечном изгибе 


При поперечном изгибе крыла его сечения не остаются плоскими, а получа- 
ются продольные перемещения &, обусловленные касательными напряжениями * 
(фиг. 94,а). При этом в заделке крыла возникают самоуравновешивающиеся 
нормальные напряжения ДАск (фиг. 94,6), которые можно принять распределен- 
ными по закону параболы 


Лак = Авок [1+4 (х2— Х)|, (76) 
где Дсок — наибольшее значение напряжения, 


гв. 
бо]. 
В (2 


Аналогично учету заделки при кручении затухание напряжений Аск ПО 
длине крыла при ‘изгибе происходит по закону  гиперболического синуса 


(фиг. 94,6) 
$Н © 


$6 А ' 
где А — коэффициент, характеризующий степень затухания. 


Е 


А+ 
Ч у й : 


Рассматривая равновесие отсека крыла длины 42 (фиг. 94,8), найдем само- 
 уравновешивающиеся погонные касательные силы в обшивке 


Адоб = В$ [+ (, = — я Я 9 (2) (77) 
3 2 В 42 
и в стенках лонжеронов 
Д9ст = 0. 
Имея значения Ас и Д4, составим выражение (71’”) для потенциальной 
энергии деформации крыла и из условия ее минимума о. найдем значение 
тд 1+14 д. (2 
ВЁ=3,97 И ВЕРЕ (78) 
' в ( | = 
В5 3 В5 


Значение Асок определим из условия совместности деформаций подфюзе- 
ляжной части и консоли — из канонического уравнения 


Аро- АсокА2о= 0, 


где 
т Доэк 
Двок= , 
бк 


к 
И = ВН — среднее напряжение в корневом сечении. 


—=.=— и 
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Коэффициенты канонического уравнения определим, рассматривая подфю- 
зеляжную часть вместе с корневым отсеком консоли от действия внешних сил 


Ок — 
м 
о 
и единичных сил, определяемых по формулам (76) и (77) при Аток=1 и 2=1. 


Найдя коэффициенты Аж и А»>, определим Аз:2к для случая, когда на конце 
крыла действует сосредоточенная сила 


ЕРп 
] НР. 
Я т а 
К 6 Р Г 4Р, а 
Е (7) 
Г +2 Е | + 
где 
5 14 Е. \2 Е р. \2 
АД ет в [Гав Рачлее (|. 
1+ +28 | ва Зы м 
ыы 
В 


Для крыла, нагруженного равномерно распределенной нагрузкой, значе- 
ние Азок будет в два раза меньше. 
Имея Ас›к, находим по уравнению (77) значение Адоб в корневом сечении 
крыла 
д АвокВЁВ | х+ г т 
== Дб ха | ——— ный: Г 


Учет влияния вырезов 


Рассмотрим влияние вырезов на напряжения и деформации 
крыла при кручении. В зависимости от их назначения и конструк: 
тизного оформления вырезы в крыле бывают различными. Иногда 

р вырез компенсируется в смысле 
+ прочности усиленной окантовкой 


- 


или закрывается силовой крыш- 
кой. В этих случаях вырезы не 
оказывают влияния на общую 
прочность крыла при кручении. 
Поэтому весь расчет, изложенный 
на стр. 59—67, остается без изме- 
нения, и требуется лишь дополни- 
тельно рассчитать местную проч- 
ы ность: например, для силовых 
= р крышек проверяют на срез болты 

Фиг. 95. крепления крышки от погонных 

касательных сил 0. 

Другое дело, когда имеется большой вырез между лонжеронами, 
например, для уборки колеса шасси (фиг. 95). В этом случае нет 
силовой крышки. Изменение напряженного состояния крыла анало- 
гично влиянию заделки, т. е. кручение сопровождается нормальными 


74 


ые могут достигать больших значений. При 
востика на участке выреза эти о являются 


ря 


| Фиг. 96. 


_ Рассмотрим для примера передачу крутящего момента на уча- 
стке двухлонжеронного крыла, где вырезана обшивка между лон- 
жеронами (фиг. 96,а). На длине выреза крутящий момент воспри- 
мется кручением носка и хвостика (3%, и №) и парой сил изгиба 
лонжеронов 
| |} 3 = ОР’, (79) 
где В”’— расстояние между ц. ж. носка и хвостика. 


- затухание М 


з 


а) 


езанную часть крыла, деформируются так, как показано на 
а. Соответственно этой деформации эпюра изгибающих мо- 

инимает вид, изображенный на фиг. 97,6. Точка нулевого 
гибающего момента меняет свое положение по длине 
зависимости от соотношения жесткостей отсека с выре- 
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зом и цельной части крыла. Обычно точка нулевого изгибающего 
момента находится вблизи середины Г. 

Если принять эту точку на середине длины [, то наибольший 
изгибающий момент лонжерона. 


3» Г 
М. == — 80 
шах В! о ) ( ) 
Эти самоуравновешивающиеся моменты затухают по длине цельной 
части крыла. 

Перейдем к определению №, ХХ; и 5... Если принять нервюру, 
ограничивающую вырез (фиг. 97,а), абсолютно жесткой, то крутя- 
щий момент согласно уравнению (65) распределится между кру- 
чением носка и хвостика и изгибом лонжеронов пропорционально 
их жесткостям. Жесткости кручения носка и хвостика С, и С,, вхо- 
дящие в (65), определяются, как было сказано на стр. 67. 

Жесткость за счет изгиба лонжеронов 

1 
С =—^—, 
Фл 
где ф’— угол поворота нервюры за счет изгиба лонжеронов 


от действия единичного крутящего момента, отнесенный 
к длине Д, 


о’ — 1 -- 2 
я Вы 
здесь И: И И› — прогибы переднего и заднего лонжеронов в плоско- 
сти нервюры. 
Принимая эпюру изгибающих моментов лонжерона по фиг. 97,6 
при значении %,—=1, получим значения прогибов у! и у», затем ф»' 
и, наконец, жесткость 


ты о. (81) 


(в7} (+) 


где /1 и /› — моменты инерции переднего и заднего лонжеронов; 
р — длина подфюзеляжной части крыла. 


Имея жесткости С:, находим по формулам (65), (79) и (80) 


значения №, №, ЖЖ, би М... 

Для моноблочного крыла, пренебрегая носком и хво- 
стиком, получим, что крутящий момент воспримется парой сил ОВ 
стенок лонжеронов (фиг. 96,6). При этом наибольшее усилие ниж- 
него пояса лонжерона 


№= ее. (82) 
2ВН 
а напряжение верхнего пояса 
МВ 
—=-—— 83 
=—>, (83) 


где Й — момент сопротивления верхней панели. 
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®— Учет способа крепления консоли крыла 
поноблочной конструкции крыла при четырех- 
ном креплении нормальные напряжения в стрингерах и обшив- 
возникающие от изгиба, увеличиваются постепенно от разъема 
— (Фиг. 98а). На расстоянии —В, равном расстоянию между лонжеро- 
° нами, стрингеры и обшивка практически полностью включаются 
_ в изгиб крыла. 

Расчет напряжений можно сделать следующим образом. Вначале 
предполагаем, что обшивка и стрингеры непрерывны, т. е. разъем 


Лостепенное дключение 
отриИнгеров и обшивки 


9 
ТАЙ ей 
и 


Фиг. 98. 


многоточечный, и определяем напряжения 0% по формуле (50) 
(фиг. 98,6). 

В действительности в плоскости разъема обшивка и стрингеры 
не напряжены. Чтобы это учесть, необходимо произвести дополни- 
тельный расчет крыла от напряжений обшивки и стрингеров в кор- 
невом сечении оз, найденных по формуле (50) и приложенных 
к крылу в обратную сторону (фиг. 98,8). Момент этих напряжений 
‘уравновесится изгибающими моментами лонжеронов (фиг. 98,а). 
Указанные напряжения затухают по длине консоли. Возникающие 
при этом дополнительные напряжения До в любом сечении крыла 
можно определить (см. на стр. 72) по формуле, 
| а. | В А2 


Аб =. ——— 
ОЗ АЕ ” 


где А — коэффициент затухания. 

Дополнительные напряжения поясов Ао, определяем из условия 
равновесия отсеченной ‘части крыла. Для крыла прямоугольного 
3 сечения | 


- м 1 це т = 
:.й 7% , 


°— _ где Вб — площадь сечения межлонжеронной панели; 
Ш. Е; — площадь сечения пояса лонжерона. 
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Соответственно Аб в обшивке возникают дополнительные погон- 
ные касательные силы (фиг. 98,8) 

Я (Ас сп Аг 

а О ее О 

42 ЗВ А/ 


) 


В 
максимальное значение которых будет при И И == 


ВЕб 


А шах = ок 9. 


Для крыла прямоугольного поперечного сечения 


к. Мк | 
бок ме Г 
ВН [ 1-2 —— 
|2) 
н- ‚ следовательно, 
М ВЕР 
А бы _ ПИРИ нА 

Ч тах ВН р. 
|2 —> 


где Мк — изгибающий момент в корневом сечении крыла. 


Выразив значения Ло и Да, составляем выражение (71”) для по- 
тенциальной энергии деформации крыла И и из условия ее мини- 


ди 
мума а находим величину 


ВЁ=9,13 и т (+5) | 


Зная ВЕ, определяем До, ДА4, суммарные нормальные напряжения 


0=0 + Ад 
и погонные касательные силы 
д=9°--А(, 


где 49 — погонные касательные силы, определяемые от действия 
поперечной силы @ в предположении многоточечного креп- 
ления крыла. 


ВЗ 
Пример. Найдем А9 шах При боб=5 и Е =]. 
Определив : 
ВЁ=2,13У 1-1=3, 
получаем 


А9тах= ге 


В однолонжеронном крыле (фиг. 99,4) вспюмогатель- 
ный лонжерон включается в работу изгиба крыла постепенно, так 
как он крепится к фюзеляжу шарнирно. 
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Е 5 к оловжеронами пропорционально Их жесткостям изгиба 


а 


Е [всп 


М 


ВСП 
Затем производим расчет крыла от самоуравновешивающихся 
моментов М,„.,‚ „ (фиг. 99,8), приложенных в корневом сечении с об- 
ратным знаком. Эти моменты затухают по длине крыла так, что в 
БАлючение 


беломогательного 
лонжерона 


Фиг. 99. 


любом его сечении действуют самоуравновешивающиеся моменты 


ь о И А= 
АМ = М». К 5 Р/ 


р 


где К — коэффициент затухания. 

Соответственно моментам АМ возникают дополнительные само- 
уравновешивающиеся погонные касательные силы Л, определяемые 
из условия равновесия 

ам о. й 2 


9 Наг ВП. КОН 5 Е! 


максимальное значение которых будет при 2=/ 


3 р 
АЯ тах = Мыс. к ЭН ь 


Имея АМ и Аа, находим из условия минимума потенциальной энер- 
гии деформации крыла значение 


ВЕ 1.28 5 / ны, 


где Г] оен- | 1 всп 
< В6. 5172 
в = = ; 
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Н — высота сечения крыла; 
‘боб И бт — толщины обшивки и стенки. 


Зная АМ и Да, определяем изгибающий момент в любом сечении 
основного лонжерона 
Мосн=М „„— АМ, 
а также суммарные погонные касательные силы (фиг. 100) 


Ч=9°-- 44, 


где 9% — погонные касательные силы, определяемые от действия 
поперечной силы @ при моментном узле крепления вспомо- 
гательного лонжерона. 


Ливия ц.ж 
деновной лонжерон 


| 
9° 244 
И НИ 
Вспомогательный лонжерон 
Фиг. 100. Фиг. 101. 


Пример. Рассмотрим определение максимальных касательных усилий Адшах, 
зозникающих в однолонжеронном крыле от действия изгибающего момента М 


Н 
при Госн =0,8/, /=Гоб, боб = бст И В —=0,2. Найдя 


1 
ВЕ=1,23 неее 2 
9 И тет ) , 


М М 
Ч тах В ‚ 05 2 


получим 


Относительный угол кручения а определяется по уравне- 
нию (66). 


Центр жесткости в однолонжеронном крыле перемещается в сторону основ- 
ного лонжерона и на длине В может оказаться за пределом крыла (фиг. 101), 
что объясняется разным направлением поперечных сил основного и вспомога- 
тельного лонжеронов. 


РАСЧЕТ ЛОНЖЕРОНА, НЕРВЮР И ЗАКЛЕПОЧНЫХ ШВОВ 
Расчет лонжерона 


Основные напряжения в поясах и стенке лонжерона о и т нахо- 
дятся из расчета крыла на изгиб и сдвиг. В расчете лонжерона 
определяют дополнительные напряжения, обусловленные потереи 
устойчивости стенки от сдвига, наличием в ней отверстий и др. 
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гери устойчивости (фиг. 102) избыточное 
ение (т—^1ь) трансформируется в растягиваю- 


= (1), 


и" 


Где тк — критическое касательное напряжение. 
°— При этом пояса лонжеронов работают на поперечный изгиб, а 
° стойки — на сжатие. Принимая угол наклона волн равным 45°, 
° найдем, как для многоопорной бал- 
_ КИ, значение изгибающего момента 
пояса лонжерона 
о евы 
т -94 | 
и сжимающей силы стойки 
© 
и Чстбет/ 


ст ) 
| 2 


я Изгиб пояса Мстойки 


№тойки 


где д„— толщина стенки лонже- 
она Фиг. 102. 


При определении напряжений от т и /№!л следует к площади се- 
чения пояса и стойки присоединять часть стенки лонжерона шири- 
ной с для пояса и 2с для стойки (см. фиг. 36). Необходимо отметить, 
что из-за работы поясов на продольно-поперечный изгиб нецелесо- 
образно допускать потерю устойчивости стенки. 

Вырезы в стенке лонжерона (фиг. 103) бывают боль- 
ших размеров (например, для тоннеля к двигателю), которые 

—=> 


я По 14 Ло 22 
= ыы 
р ее 
А кольцо 
= г 
‚ Фиг. 103 


_ знач "ево ослабляют лонжерон. В таких местах лонжерон уси- 
_ ливают специальной рамой, сечения которой показаны на фиг. 103. 
южим, что влияние выреза на работу лонжерона ограни- 
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изгибом ее элементов. Сечение горизонтального элемента рамы со- 
стоит из пояса лонжерона, угольников, усиливающего кольпа и 
стенки лонжерона. Наибольший изгибающий момент рамы будет 
в сечении 1—1. 

__ © 


тах 
4 


М 


Наибольшее напряжение в поясе лонжерона 
М № 
тах — р 
|1 Ян 
где И — момент сопротивления изгибу сечения рамы (пояс лонже- 
рона и усиливающее кольцо); 
Е, — площадь сечения пояса лонжерона; 
№ — осевая сила пояса лонжерона. 


Расчет нервюр 


Основное назначение нервюр — сохранить форму профиля кры: 
ла. Кроме того, они обеспечивают прочность конструкции. Рассмот- 
рим, как нагружаются нервюры. На нервюры действуют различного 
рода силы. Разберем эти силы последовательно. 

Воздушная нагрузка, действующая непосредственно на обшивку, 
подкрепленную стрингерами, передается ею частично на лонжероны 
крыла, а в основном — на нервюры (фиг. 104), так как расстояние 
между нервюрами меньше расстояния между лонжеронами. 

При изгибе крыла осевые силы стрингеров и обшивки, вследствие 
искривления крыла, оказывают давление на нервюры (фиг. 105). 

При стесненном кручении от возникновения самоуравновешиваю- 
щихся осевых сил в конструкции крыла нервюры нагружаются 
сдвигом 4„, (фиг. 106). 

К некоторым нервюрам, кроме перечисленных выше сил, быва- 
ют приложены сосредоточенные силы (фиг. 107) от двигательной 
установки, шасси, баков и др. 

Отдельные нервюры, как, например, в стреловидных крыльях 
(бортовая, корневая и др.) испытывают значительные деформации, 
вследствие особенностей работы силовой схемы конструкции. Эти 
нервюры будут рассмотрены ниже. 

Нагрузки (воздушная, от изгиба и кручения) действуют на каж- 
дую нервюру. Такие нервюры можно назвать обычными (нормаль- 
ными) в отличие от нервюр, нагруженных сосредоточенными силами, 
которые называют усиленными. 

Из всех перечисленных нагрузок основное значение, как показы- 
вают расчеты, для нормальных нервюр имеет воздушная нагрузка, 
а для усиленных — сосредоточенные силы. 

Рассмотрим работу нервюры от действующих на нее сил. Нер- 
вюра-балка скреплена с обшивкой и стенками лонжеронов, которые 
являются для нее опорами. 

Погонные касательные силы обшивки и стенок лонжеронов (ре- 
акции опор) можно найти из расчета контура крыла от действия 
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== 


Реакция одшивки 
и лонжеронов 


Осевые силы 
стрингеро“ 


/ 


4 К №.осевая сила 
м 


Фиг. 106. 


__ Реакции обшивни 
о и лонжеронойв 
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силы нервюры (см. стр. 59—67). Под действием внешних сил и реак- 
ций нервюра находится в равновесии, и дальнейшая задача заклю- 
чается в ее расчете как плоской балки. 

Ниже разберем несколько примеров расчета усиленных и нор- 
мальных нервюр. 


Пример 1. Рассмотрим расчет усиленной нервюры, к которой крепится дви- 
гательная установка (фиг. 108).. Чтобы найти усилия в элементах нервюры, надо 
сначала определить ее реакции. Нервюра уравновешивается на обшивке и стен- 
ках лонжеронов, поэтому ее реакции определяются как касательные силы 
обшивки и стенок лонжеронов. Эти силы легко найти из расчета на сдвиг 
и кручение однозамкнутого контура — меж- 
лонжеронной части. Для этого мысленно 
разрежем обшивку между лонжеронами, 
чтобы получить открытый контур. Для от- 
крытого контура, считая обшивку работаю- 
щей только на сдвиг, погонная сила в стен- 
ке лонжерона пропорциональна статическо- 
му моменту пояса, т. е. величине ЁРЛ, а по- 
перечная сила, равная произведению погон- 
ной силы на высоту лонжерона, пропорцио- 
нальна, следовательно, величине ЁЕН?. На 
основании этого можно написать 


Ототкр к РУ 
> откр Е.Н? 
Фиг. 108. С другой стороны 


91 откр + 05 откр — г ь 


где Ё1 и Г› — средние значения площадей поясов соответственно переднего и 
заднего лонжеронов; 
Н! и Н› — высоты лонжеронов по центрам тяжести их поясов. 
Из последних уравнений получим 


Все. р 
Пе Но \2 

а 
Кл \Н! 
р 

Ро \Но 


Рассматривая равновесие моментов внешних и внутренних сил относительно 
‚ оси переднего лонжерона, найдем погонные касательные силы в обшивке 


01 откр — 


Ооткр м 


РН: ЕЕ, 
Чоб В - Но В Ен 2 
Ро я, 


_И окончательные поперечные силы в стенках лонжеронов 
01 — [#1 откр Е Фоб 1 


02 = Оооткр — об Но. 


И 


Уравновесив таким образом нервюру, строим для нее эпюру поперечных 

сил @ и изгибающих моментов (фиг. 108). Далее определяем усилия и напря- 

жения как в элементах плоской фермы или балки в зависимости от типа кон- 
‚ струкции нервюры. 
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отрим нагружение поясов ферменной нервюры. 

делим из фермы, например, ее нижний пояс. Он нагружен следующим 

_ образом (фиг. 109, Со стороны обшивки крыла действует ее реакция в виде 

° погонной касательной силы доб. Со стороны решетки фермы и раскоса 1—7 
действуют соответствующие усилия таких величин, сумма проекций которых на 
направление пояса уравновесится силой реакции обшивки. Суммируя осевые 
силы $ пояса нервюры, получим их эпюру, указанную на фиг. 109,а. Аналогич- 


ным образом можно построить эпюру осевых сил для верхнего пояса нервюры 


Дояс лонжерона 
Пояс нервюры! 


Стойка лонжерона 


6) 
Фиг. 109. 


Для надежной передачи усилий с двигательной установки на нервюру необ- 
ходимо увязать мотораму с нервюрой узлами. На фиг. 109,6 показана схема 
увязки пояса нервюры с моторамой в узле 2 (см. фиг. 108). 

Пример 2. Рассмотрим работу бортовой фюзеляжной нервюры, в плоскости 
которой крепится прямое крыло к фюзеляжу (фиг. 110). 

Вертикальная Рьз и горизонтальная Р; силы крыла уравновешиваются 
фюзеляжем в виде реакций Р:, Ю> и Т. Реакция Т равна горизонтальной силе 


— 
р № 


Фиг. 110. 


крыла Р.. Реакции Ю: и Ю› определяются из равновесия моментов относительно 
осей, перпендикулярных плоскости симметрии самолета и проходящих, напри- 
мер, через узлы 2 и 3 крепления крыла к фюзеляжу (фиг. 111): 


Р,в -- Ра 
К1 = В 
р Ра 
Рьа — Г 
в ——. 


® Реакции крыла Аз, А» и Т должны. быть восприняты его конструкцией. Роль 
бортовой нервюры заключается в том, чтобы заставить работать от этих реакции 
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обшивку крыла. Следовательно, бортовую нервюру надо рассчитать от реакций 
фюзеляжа, уравновесив ее на обшивке и стенках лонжеронов крыла. Чтобы 
найти реакции нервюры со стороны обшивки и лонжеронов, надо рассчитать 
корневое сечение крыла на сдвиг. 

Полученные из этого расчета погонные касательные силы и будут являться 
реакциями нервюры. * 

По известным реакциям и силам А и Т рассчитываем нервюру как плоскую 
ферму или балку в зависимости от ее конструкции. 

Пример 3. Рассмотрим расчет обычной нервюры от воздушной нагрузки. 
Воздушная нагрузка на нервюру может быть определена или по продувкам или 
по нормам прочности самолетов. Порядок расчета обычной нервюры от воздуш- 
ной нагрузки не отличается от расчета силовых нервюр, рассмотренных в преды- 
дущих примерах. Приближенно обычную нервюру можно рассчитать, принимая 
ее опертой только на стенках лонжеронов, не учитывая реакции обшивки крыла. 
В таком случае нервюра представляет собой двухопорную балку (фиг. 112). 
нагруженную распределенной нагрузкой — 


Чнерв == Ра, 


где р — интенсивность воздушной нагрузки, определяемая по нормам прочности; 
а — расстояние между нервюрами. 


Строим для нервюры эпюру изгибающих моментов и поперечных сил и опре. 
деляем напряжения в ее элементах как балки или фермы. Нервюру рассчиты: 


Эпюра иугидающих моментов 


Фиг. 112. 


вают от воздушных нагрузок двух случаев расчета — болыших и малых углов 
атаки. На больших углах атаки (случай А) довольно сильно загружен носок 
(фиг. 112,а), а для малых углов атаки (случай А\, В) более загружена межлон- 
жеронная часть нервюры и хвостик (фиг. 112,6). Хвостики нервюр, к которым 
крепят, например, посадочный щиток, рассчитываются от действия на них сосре- 
доточенных сил Р в узлах крепления щитков (фиг. 112,г). 

Ввиду небольших нагрузок, действующих на нервюру, нет необходимости 
увязывать пояски трех ее частей (носка, средней части и хвостика) узлами. 
Поперечные силы носка, средней части и хвостика воспринимаются стенками 
лонжеронов крыла через заклепки, присоединяющие стенку нервюры к стенкам 
лонжеронов, а изгибающие моменты носка и хвостика у лонжеронов крыла 
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} 


воспримутся обшивкой (фиг. 112,6). Поэтому обычную нервюру можно изго- 
товлять из трех частей (носок, хвостик и средняя часть), штампованных из 
листа и приклепываемых к стенкам лонжеронов и обшивке крыла (фиг. 113‚а} 
При определении нормальных напряжений в поясах нервюр необходимо учиты- 
вать присоединенную к ним обшивку крыла (фиг. 113,6). 

Пример 4: Рассмотрим расчет рамной нервюры (фиг. 114). От действия воз- 
душной нагрузки верхний и нижний пояса нервюры межлонжеронной части 
работают раздельно на поперечный изгиб по схеме двухопорной балки. Рамная 
нервюра находится в более тяжелых условиях по сравнению с балочной, кото- 


По 22 
1 т 
Присдединея- 
оо5—_ т ВИ 
Ло 1! 2 ха 
= РТ 0) 


Фиг. 113. 


рая испытывает изгиб от значительно меньшей нагрузки (р!—р»). При этом 
изгибающий момент воспринимается всей высотой балочной нервюры. 


й рр Ч ГЫ 


ИДУ 


/ 


Гояса нердюры 
Фиг. 114. Фиг. 115. 


ви 


От действия касательных сил (фиг. 115) пояса рамной нервюры работают 
на изгиб. 


Расчет заклепочных швов 


Заклепочные швы бывают продольные (вдоль крыла) и попереч- 
ные по хорде (фиг. 116). Кроме того, следует различать швы, соеди- 
няющие листы друг с другом, с поясами лонжеронов, и швы, скреп- 
ляющие стрингеры и нервюры с обшивкой. 

Сила, приходящаяся на заклепку продольного шва соединения 
листов, 

{ 
Р.=--, 
где Г — шаг заклепок; 
4 — погонная касательная сила в обшивке от изгиба и кручения; 
п — число рядов в заклепочном шве. 
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Сила, приходящаяся на заклепку шва соединения листа со стрин- 
гером, 


ВР. == А97, 


где Ад — величина скачкообразного изменения погонной касательной 
силы в обшивке за счет стрингера. Определяется эта величина из 
расчета крыла на сдвиг. 


Сила, приходящаяся на заклепку поперечного шва соединения 
листов обшивки, 


2 рыть ринита 
Рз= р У (39.6)*, 


где а, и п — имеют предыдущие значения; 
в — толщина обшивки; 

‹— нормальные напряжения в обшивке, полученные 
от действия изгибающего момента. Эти напряже- 
ния берутся в сечении крыла, где расположен 
рассматриваемый ряд заклепок. 


Продольный илов 


Поперечный 108 


Фиг. 116. 


Сила, действующая на заклепку поперечного шва соединения об- 
шивки с нервюрой, 
Р.= ЧЕ, 


где й — погонная касательная сила по контуру нервюры и стенкам 
лонжеронов. Эта сила берется из расчета нервюры. 

До сих пор мы рассматривали расчет заклепок только на срез. 
Но весьма большое значение имеет также расчет обшивки на отрыв 
от каркаса воздушной нагрузкой. Как показывает опыт, при расчете 
заклепочного соединения на отрыв можно вводить в расчет все 
сечение заклепки с разрушающим напряжением разрыва, равным 
75% временного сопротивления материала, 


Глава У 
РАСЧЕТ СТРЕЛОВИДНОГО КРЫЛА 


Рассмотрим некоторые силовые схемы стреловидного крыла, 
отличающиеся друг от друга конструкцией корневой части. 


МОНОБЛОЧНОЕ КРЫЛО С МОНОБЛОЧНОЙ ПОДФЮЗЕЛЯЖНОЙ 
ЧАСТЬЮ 
В рассматриваемом крыле (фиг. 117) продольный набор имеет 
перелом на борту фюзеляжа, а нервюры перпендикулярны оси крыла. 
Подфюзеляжная часть 
бортовая нервЮра Вх 


Фиг. 117. 


Определение нормальных напряжений 


Напряженное состояние стреловидного крыла при изгибе отли- 
чается от напряженного состояния нестреловидного главным образом 
в корневой части, что объясняется разными длинами образующих 
корневого треугольника. Вдали от корневого сечения 2—9 
(фиг. 117) на расстоянии больше В (размер между лонжеронами) 
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нормальные напряжения распределены, как в прямом крыле, и оп- 
ределяются по формуле (50). 

Найдем напряжения в корневом сечении ок. Для этого предпо- 
ложим вначале, что консоль абсолютно жесткая, и рассмотрим по- 
ворот корневого сечения на угол Вк. Соответственно этому повороту 
любой элемент сечения, находящийся на расстоянии у от нейтраль- 
ной Линии, получит продольное перемещение 


и = Ву. (34) 


Фиг. 118. 


Выразим это перемещение через напряжение о» 


Г №ММ№! 
7 р ЕЛЕ г, (85) 


тде Ми № — усилия в стрингере от напряжения о, и единичной 
силы (фиг. 118); 

и АР — длина и площадь сечения стрингера с присоединенной 
к нему обшивкой; 

ф — о коэффициент, входящий в уравнение 


Суммирование в формуле (85) должно быть распространено на 
стрингер в корневом треугольнике и в подфюзеляжной части. 

Для стрингера в корневом треугольнике, принимая усилие по 
длине его постоянным, получим 


Мл=с АЁ, М =1, 
А АР, = АХ, 
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Для этого же стрингера в подфюзеляжной части 


№ = № со$ Х, №==<0$Х, 


дх 
Г. =-— ыы 
мы о 


где Ах — шаг стрингеров; 
би 0% — приведенная толщина обшивки корневого треугольника 
и подфюзеляжной части, определяемая по формуле (69). 


а) 0) 


Фиг. 119. 


Подставляя значения М, №, Ри ДЕ в выражение (85), получим 


ыы и. 
ет [вх ов с0$ и). (86) 
Приравнивая правые части равенств (84) и (86), найдем 
В 
у. (87) 
Жо 6053) 
гы 


Из полученного выражения видно, что эпюра ок=[(х) получается 
гиперболической со значительной концентрацией напряжений у зад- 
них стрингеров (фиг. 119‚а). 

Но уравнение (87) получено в предположении абсолютно жест- 
кой консоли. В действительности же консоль упругая, что, есте- 
ственно, должно уменьшить концентрацию ‘напряжений в корневом 
сечении. Это объясняется деформацией консоли от действия на. нее 
самоуравновешивающихся напряжений Ло, (фиг. 119,6), которые 
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получаются как разность напряжений ок И ок, определяемых без 
учета стреловидности по формуле (50) 


Аб, =9,— 6). (88) 


Упругость консоли можно учесть увеличением знаменателя вы- 
ражения (87) на некоторую величину Д/. Принимая закон затухания 
Ао, по уравнению (68), из условий минимума потенциальной энер- 
гии ( деформации крыла получим два совместных уравнения 


для определения коэффициента К и Л. 

Однако А можно с достаточной точностью определять непосрел- 
ственно по формуле (72), а величину Д[ принять равной Ви по выра- 
жению (73). Приближенное определение Д/ по формуле (73) учиты- 
вает имеющуюся фактическую упругость нервюр крыла. Указанное 
значение Д/ хоропшю согласуется с экспериментами и результатами 
уточненных расчетов крыла. 

Таким образом, напряжение в, с учетом упругости консоли будет 

хю)-+-—— —— с053 + Ва 
2 3 


где В — девиация сечения, отстоящего ют корневого на расстоянии 


Ви. 
Перепишем выражение (89) в следующем виде: 
_ 
к Вы УЗ (30) 
откуда следует, что 
__ кВ Хх 
зе (91) 


(здесь перемещение и подсчитывается по формуле (85) с учетом 
длины Би) 


ИЛИ 
к ВИ | о 
ЕР" (92) 
= 4 
о. (93) 
ОВ оф $1 12 Х. 
=— Хх 
Хх — —, 
В 


где и — определяется по формуле (73); 
Фстр — редукционный коэффициент стрингера стреловидного кры- 
ла, характеризующий концентрацию напряжений. 
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ое: За а — 
т у - 


м". 


Подставляя значение о» из формулы (90) в уравнение равно- 


весия 
М, = | уз, АЕ, (94) 
Е 
получим постоянную РР а затем из уравнения (90) напряже- 
Х 
ние 
М 
бк УФетр, (95) 
стр 
где М, — изгибающий момент в корневом сечении крыла; 


= | УФ, @Р — момент инерции редуцированного корневого се- 
#7 


чения относительно его нейтральной линии. 


Нормальные напряжения в сечении консоли на расстоянии 2 от 
свободного конца (фиг. 119,6) определим по формуле 
6—6, -- Да, Ай т 
В А 
где в, — напряжения, определяемые уравнением (50); 
Аох — по уравнению (88); 
К — определяется по формуле (72). 

Формула (95) отличается от формулы (50) только значением 
редукционного коэффициента фе. Таким образом, расчет корневого 
сечения стреловидного крыла на изгиб можно проводить так же, 
как расчет сечения прямого крыла, но со своими редукционными 
коэффициентами Фет. Координаты центра тяжести и угол наклона 
нейтральной линии редуцированного корневого сечения определя- 
ются по формулам (51) и (52). 

При выводе формулы (95) мы предположили, что напряжения 
вдоль стрингеров корневого треугольника остаются постоянными и 
равными ок. Такое допущение справедливо при постоянном сечении 
каждого стрингера и в случае отсутствия касательных напряжений 
в обшивке корневого треугольника. В действительности касательные 
усилия 96 имеются (фиг. 120) и возникают они из-за разных длин 
стрингеров корневого треугольника. Как показывают расчеты, влия- 
нием этих касательных сил на о, можно пренебречь и ок определять 
с достаточной точностью по формуле (95). Что касается подфюзе- 
ляжной части, то вследствие указанных касательных нанряжений 
в ней возникнут дополнительные нормальные напряжения. Однако 
нормальные напряжения в бортовом сечении ось можно приближен- 
но определять по формуле 


М 
5-77 Ур (96) 


где М, — изгибающий момент в бортовом сечении крыла; 
1 — момент инерции редуцированного бортового сечения при 
редукционных коэффициентах фо, определяемых форму- 
лой (92). 
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В плоскости бортового сечения крыла действуют погонные каса- 
тельные силы дь (фиг. 120), обусловленные переломом продольного 
набора. Значение этих сил можно определять по формуле 


Чв = 556% {© Х. (97) 


Формула (95) справедлива для крыла любой формы попереч- 
ного сечения. 


ИИ 
ПОНИ 
с. 


Фиг. 120. 


Так, например, для беспоясного кессона (Р,=0) прямоугольного 
поперечного сечения (фиг. 121), в котором изгибающий момент вос- 
принимается только горизонтальными панелями, получим по фор- | 
муле (95) | О: И 


— бк Фстр 


ет... М (97’) 


бок 1 м 
| Фетр 4х 
0 


Подставляя сюда значение $, из выражения (92) при 9=1, 
получим 


а и (98) 
(Е+Г)ш (1+) 


где с —=_Мк напряжение в панели без учета влияния стрело- 
% ВА 


ВИДНОСТИ; 


Г— определяется по формуле (93) при значении в — 
по уравнению (74). 
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На фиг. 122 нанесены кривые ‹„= / (х), полученные по фор- 


муле (98) при следующих данных: В 
р 
——- р о, О... е 
ь х=30, 45г и 60°; 5 = 0,65; 


> —=0,25; % =6= 26 об И бб ыы От 


Фиг. 121. Фиг, 122. 


По формуле (74) получим и=1. Из кривых видно, что концент- 
рация напряжений около задней стенки получается значительной и 
растет с увеличением угла стреловидности; при х==60° напряжение 
у заднего стрингера возросло на 70%. 


Расчет за пределом пропорциональности 


Формула (95) применима и за пределом пропорциональности, 
что в расчете учитывается редукционным коэффициентом ф. Ниже 
мы изложим порядок расчета графоаналитическим методом, анало- 
гичным изложенному на стр. 56. Для симметричного прямо- 
угольного сечения (см. фиг. 121) расчет состоит в следующем. 
Задаваясь различными значениями девиации В, находим из фор- 
мулы (90) при ф=1 величину относительной деформации 


В 
= 
-- че Фстр 
и по диаграмме механических испытаний о=](&) (фиг. 123,а) опре- 
деляем соответствующее значение о, для каждого стрингера. Имея 
ох, определяем по формуле (94) соответствующее заданному В зна- 
чение изгибающего момента М, (фиг. 123,в). 
|< 


На фиг. 123, б и`193, в нанесены кривые в,=—“ и М, = 

бр ВН ь 

в функции Хх и В по данным предыдущего примера для у= 
= 60° и по диаграмме = Л (=), изображенной на фиг. 123, г. На 
фиг. 123, а, 123, б и 133, в: вц и в, — относительные деформации, 
соответствующие пределу пропорциональности и временному со- 
противлению, а Вии В,, щи М, — значения девиаций и изгибающих 
моментов. Из фиг. 123, б видно, что за пределом пропорциональ- 
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ности напряжения в. корневом сечении выравниваются (верхняя 
кривая). Однако, как видно из графика, полнота диаграммы на- 
пряжений получается все же меньше единицы. 


_бк 


‹ 6 
10 


* 


б кг/см* 
5000 
02 В 5 
г) 
Фиг. 123. 


Определение касательных напряжений 


Касательные напряжения в консоли от действия 
поперечной силы и крутящего момента можно определять, как для 
прямого крыла (см. стр. 59—67). При этом вследствие значительной 
податливости подфюзеляжной и корневой частей крыла влияние 
заделки мало. Погонные касательные силы в любом сечении консоли 
сложатся из сил до (фиг. 124,4) и касательных сил Аа (фиг. 124,6), 
возникающих от дополнительных нормальных напряжений при из- 
гибе крыла * 


дв. Аз, 38 #2 
$В Е 


Погонные касательные силы 


(=9- 44, , (99) 
96 


где силы Ад определяются из условия равновесия. Поступая анало- 
гично изложенному на стр. 70, получим касательную силу в стенке 
кессона (А,=0) 


5 1 мой. | 
и у (100) 
и 1 в А 
[В 1+т 
. / 
и в обшивке консоли 
(+=) 
п 8 
26 (кб / — | 
Ад = Аб. — =о и ве . (101) 
| [п (1+7 Вы 
{ -] 


Фиг. 124. 


Сравнительные расчеты показывают, что в стенке заднего лон- 


жерона касательные силы могут увеличиться вследствие стреловид- 
ности примерно на 50%. 


Касательные усилия в корневом треугольни- 
ке будем определять от действия поперечной силы и крутящего 
момента. Поперечная сила стенки заднего лонжерона непосредствен- 
но передается на фюзеляж. Действие поперечной силы стенки перед- 
него лонжерона идентично действию крутящего момента. 


Для расчета корневого треугольника от действия крутящего мо- 
мента и поперечной силы будем считать, что нормальные напря- 
жения в продольном наборе треугольной части крыла равны нулю. 
В этом случае крутящий момент крыла и поперечная сила переднего 
лонжерона передаются на фюзеляж изгибом нервюр и сдвигом об- 
шШивки доб корневого треугольника (фиг. 125,4). Погонная касатель- 
ная сила, действующая в плоскости корневой нервюры, 
_ + ОкВ 

Вх, 
где №, и О/„— крутящий момент крыла и поперечная сила стенки 
переднего лонжерона, которые действуют со сто- 

роны консоли в корневом сечении. 

Силы к, частично воспринявшись корневой нервюрой, последо- 
вательно передаются замкнутым контуром обшивки от нервюры к 
нервюре, спадая к нулю в узле 1 (фиг. 125,а). При часто располо- 


7.99 | 97 


О (102) 


женных нервюрах ступенчатую эпюру доб можно заменить степенной 
функцией 


д 
Чоб —Чт= , (103) 
где 9„-— максимальное значение погонной касательной силы 
обшивки; 
— |. 
2 Промежуточная == ———— относительная ко- 
ее нервюра В15) 
У - ордината. 


Таким образом, задача сводится 

к определению показателя степени г 

29 и силы дп. Показатель степени г 

найдем из условия минимума потен- 

циальной энергии деформации корне- 

вого отсека. Имея погонный изги- 

бающий момент сечения промежуточ- 
ной нервюры (фиг. 125,6) 


[7 


найдем потенциальную энергию де- 
формации корневого отсека 


В1х 


2 
Ч об? 
; Соб 12 ы 


2 Н?228 [4ав\? 
т 3 ЕР (ы [4 
и ИЗ условия ее минимума 
00 _ 
дг 


определим 
г=У1-+а—1, (105) 


где 
а =4 —— 402 . 
Зо Х (106) 
- Ё 
Фиг. 125. = т погонный момент 


инерции нервюры; 
А; — шаг нервюр, 


Величину 9т найдем из условия совместности деформации обшивки и пояса 
корневой нервюры. Для составления этого условия необходимо знать изгибаю- 
щий момент корневой нервюры (фиг. 125,6) 


МК. н = (9к — 4т) 2НХ. (107) 


Имея этот момент, составим следующее каноническое уравнение для определе- 
НИЯ дм: | 


Ато -- 9тАтт = 0, (108) 
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где 


Ато = — , 
к 


г Аг 
Атт — — — Аша; 
15 


ШУ 
[к — момент инерции корневой нервюры; 
ии А 
Ва == ‹ 
В) 


м ввиду малости третьим слагаемым в выражении Ат, получим 
из 


(109) 
Фиг. 126. 
Н?%об . 
При Ли === Дг найдем из выражений (106) и (109) 
НИИ 110 
4т — 1-4 ил; ( ) 
и 
г=У 1-2 %ю2у— 1. (111) 


Зная по уравнению (103) значение доб, определим соответствующее значе- 
ние крутящего момента 


(2) = 


И 
В . 
оу 


(112) 


Приведем результаты расчета корневого треугольника по формулам (103) 
и (112) при следующих данных: 


у=30, 45 и 60°; А2=0,333; 0,2 и 0,112. 


— ЧФоб 5 
На фиг. 126,@ нанесены кривые т. в функции у от действия Хх. 
К 


Как видно из этих кривых, максимальные значения касательных сил обшив- 


ки 9 т для разных у близки друг к другу и единице, а величины доб умень- 
шаются по длине корневого треугольника. 

На фиг. 126,6 приведены кривые % (2), построенные по уравнению (112). 
Из этих кривых видно, что для приближенных расчетов можно принять изме- 
нение 5) (2) по прямой, что соответствует доб=соп${ или г=0. Это означает, 
что крутящий момент воспринимается корневым треугольником, как показано на 


фиг. 127,а. Последние выводы можно распространить и на передачу поперечной 
силы Ск (фиг. 127,6). 


На фиг. 127,6 изображено нагружение панели корневого треугольника 
погонными касательными силами дк от действия УХк или Ок при отсутствии 
промежуточных нервюр. 


Равновесие панели 


Фиг. 127. 


Нагружение бортовой нервюры 


Бортовая нервюра 1—2 (см. фиг. 117) нагружается от изгиба и 
_ кручения крыла. 

_ Суммарную погонную касательную силу в стенке бортовой нер- 
вюры 45. от изгиба и кручения определим от равнодействующей 
силы Р крыла по формуле 


| ы 
где К т со; Х —передняя опорная реакция крыла в слу- 


чае его свободной подвески (фиг. 128,а), 
когда бортовая нервюра конструктивно 
относится к крылу; 


Ю=(Ре— АМН) —“— передняя опорная реакция крыла* в слу- 
чае его контурного крепления (фиг. 128, 6), 


когда бортовая нервюра является частью 
борта фюзеляжа; 


* При определении этой реакции принято, что момент АМ(Н’—Н) реали- 
В 


с05х° 


зуется в пару сил на базе 
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АМ = №, — „с — разность продольных сил от изгибающих 
моментов хвостовой и носовой частей 
фюзеляжа (фиг. 128, 6); 
Нр— высота бортовой нервюры; 
е — расстояние от силы Р, действующей на 
крыло до узла 2 в проекции на борт фю- 
зеляжа (фиг. 128). 


2 


Р бортовая К 
нербюра 


6007708аЯ 
нербюра 


Фиг. 128. 


Проектировочный расчет 


Для подбора толщин в корневом и бортовом сечениях крыла при- 
мем эти сечения прямоугольными. 

Приведенную толщину обшивки д горизонтальной 
панели определим из формулы (98), задавшись разрушающим 
напряжением с заднего стрингера при х=0, 


и о 


) 


С 1 
‹ВНИт (1+) 


где М — изгибающий момент в корневом или бортовом сечении; 
ВиН — расстояние между лонжеронами и средняя высота корне- 
вого или бортового сечения; 
с — разрушающее напряжение, которое в растянутой зоне 
равно оъ, а в сжатой зоне — критическому напряжению 
стрингера. 
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Для определения / примем в формулах (93) и (74) = : 
°ф 


зд 

== И Вы 2. 
боб 

Зная значение д, а следовательно, и боб, и, задавшись шагом 


стрингеров 6, можем из выражения (69) для приведенной толщины 


= 
6 = 66$ об а 


определить потребную площадь стрингера /..„, принимая в рас- 
тянутой зоне редукционный коэффициент обшивки Фв=1, а в 


30 
сжатой зоне фе = - °° < 1. 


Подберем болты а горизонтальных панелей крыла в бор- 
товом сечении [—2 (см. фиг. 117). 


Растягивающая сила болта стыковки 
МЕ 
ыы 
ее лы 1 
д_эН (х+Г)ш | +т) 


где М,-— изгибающий момент в бортовом сечении; 
[ — шаг болтов. 


Срезывающая сила указанного болта 
= Му. 
По силе № подбираем болт из условия разрыва по резьбе, а по 


силе 
Ю=Му 1+4%5%%, 


соответствующей третьей теории прочности, определяем диаметр 
болта. 

Толщину стенки лонжерона д. в корневом сечении 
крыла подбираем из условия ее устойчивости на сдвиг 


э 


и 
где т» — критическое касательное напряжение, определяемое по 
формуле (24'); 
@с* — погонная касательная сила стенки, которая может быть 
выражена алгебраической суммой трех слагаемых 
ст = бо + 1% ыр Аст, 
где по формуле (64) 


О Мк 

м Н т 

Фо Н,-—=погонная касательная сила стенки ВЫСОТЫ 
[1+ Н? 1 


Н; от поперечной силы в корневом сечении 
О, с учетом конусности крыла т; 
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Ча=ов — погонная касательная сила от крутящего мо- 


мента №, относительно ц. ж, определенного 


как ц. т. квадратов высот лонжеронов Н1 и 
Ну; 


1 — 
ла = Мк | 05——^ 17| — погонная касательная сила, 
ыы п (1+2) 
Г 


обусловленная стреловидностью крыла [по 
формуле (100)]. 


Учитывая, что при нагрузке крыла, распределенной по закону 
хорд, отношение 


Мк _ 2 2+1 


Ок 3 1-1. 
получим 


быте РО 


где 
В М 2+ НЫ 
‚ам ви 
Н 3 117 Н1+ Во 
Аи - 
Е 7 ]п (1+7) 


1 
Х = г и \— удлинение и сужение консоли длины /[ (см. фиг. 117). 


По выражению для т получаем погонные касательные силы 
стенок в корневом сечении консоли. Погонную касательную силу в 
стенке 1—9 (см. фиг. 117) можно приближенно получить, рассмат- 
ривая кручение корневого треугольника от момента %.„ нагрузки 
крыла, подсчитанного относительно оси заднего лонжерона 


зд 


вн ‘° 


Пример. Подберем сечения элементов корневой части стреловидного крыла 
при следующих данных: Ок=80 т; Мк=650 тм; Мь=750 тм; Жк =100 тм; 
Э.д =0; х=55°; ОЮ=В=2,8 м; Н1=Н»=0,7 м; боб = ст; 8=6ф; \=2,5; 
Х =7; 4 =0,02; шаг стрингеров 6 =300 мм, шаг болтов {=100 мм. Материал 
обшивки и стрингеров В95 — в, =5000 кг/см?, а болтов — ЗОХГСНА — в, = 
=14 000 кг/см?. 


1—8 == 


6 
Решение: Принимая НЫ 1,5, находим по формулам (74) и (93) 
об 


и = 0,633 Им (+ 0,25) = 0,82 
9 


ОИ 0185 
= 0,5 += =0,638. 
г 0,5 5+1 43=0,638 
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Определяем приведенную толщину растянутой панели 8 в корневом сече- 
нии, принимая с =0,9‹, —за счет ослабления обшивки отверстиями под за- 
клепки, 

ти 65 000 000 
_ 0,9-5000-280.70-0,638.0,935 


Находим толщину обшивки 


== 1:95 ем. 


1,25 

1,5 

Принимая $8 об =0,8 см и $ об =1, определяем площадь сечения одного стрингера 
Лстр == (1,25 — 0,8) 30 =14 см2. 

В сжатой зоне выбираем так размеры сечения стрингеров, их маг и рас- 


стояние между нервюрами, чтобы критическое напряжение скр обшивки 
и стрингера (общая и местная) было больше 0,95 +. 


Определяем силы, действующие на задний болт стыковки (при х=0): 
растягивающую 


боб = = 0,83 см. 


75000 000 
160690 на. 
485.70.0.638-0.935 ь 


срезывающую 
Т = 36 800.1,43 —52 500 ке 
и приведенную 


Ю = 36 800 У 1-4 (1,43)? = 111000 кг. 
Находим внутренний диаметр болта из условия разрыва по резьбе 


4.36 800 
=- тя т 8 ® 
в и к.14000 — ° м 
Принимаем 4:н =2 сим. | 


По силе А определяем диаметр болта 
4.111000 
ри и ОИ 29 
29 7.0.02 2-25 ` 
[0.5 == (1—0.24 = 
у я Жи феи ( ) 0,5 = 0,38. 

Отсюда видно, что разгрузка стенок вследствие конусности крыла состав- 
ляет 24% поперечной силы. Определяем коэффициент влияния стреловидности 


С ыы ыы е в +0,638 0,26 

Е, ай 
Из сопоставления полученных результатов следует, что эффект стреловидности 
составляет 


Находим коэффициент 


0.26 
— — = 0 685. 
0,38 1 
Находим погонную касательную силу в передней стенке 
80 000 10000 000 
ей —0 96) — — = ВЕР — — 118 
Ч1ст 70 (0,38 —0,26) о 137 — 255 кг/см 


и в задней стенке | 
80 000 
42ст = 0 0% +0,26)--255 = 730255 = 985 кг/см. 
Зная значение дст и задавшись *, находим потребную толщину стенки. 
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чи с иг абы ПА не — пы. 


——— 


МОНОБЛОЧНОЕ КРЫЛО С ПЕРЕЛОМОМ ПРОДОЛЬНОГО НАБОРА 
ПО ОСИ СИММЕТРИИ 


В рассматриваемой силовой схеме (фиг. 129) на оси симметрии 
крыла имеется технологический разъем, в плоскости которого уста- 
навливают осевую нервюру. Напряженное состояние консоли и 
хорневого треугольника рассматриваемого крыла аналогично напря- 
женному состоянию крыла с переломом стрингеров на борту фюзе- 
ляжа. Напряженное состояние подфюзеляжной части крыла имеет 
некоторые особенности, определяемые переломом стрингеров по 
оси симметрии самолета. Рассмотрим эти особенности. От нагруз- 


Гехрологичес- 
кий р0356М 
хрыла 


Фиг. 129. 


ки Р, действующей на крыло, подфюзеляжная часть нагружается 
постоянным бортовым моментом 
ИР, 


От этого момента подфюзеляжная часть работает на изгиб вдоль 
стрингеров с моментом 
Мь 
М.ь= (114) 


0$ 


и на кручение в плоскостях, параллельных плоскости симметрии са- 
молета с моментом 


3» = Мь Хх. (115) 
Момент 3, уравновешивается моментом опорных реакций 
крыла. От изгиба и кручения в подфюзеляжной части возникают 


нормальные и касательные напряжения (0% и ть) (фиг. 130,а). При- 
чем от касательных напряжений, из-за косизны отсека 1—0—0—2, 


105, 


возникают, в свою очередь, дополнительные нормальные напряже- 
ния (фиг. 130,6) 


0 
о ых. (116) 


Касательные напряжения 1%» можно достаточно точно определить 
по формуле свободного кручения, так как при совместном действии 
изгиба и кручения свободный косоугольный отсек 1—0—0—2 (фиг. 
130,4) практически не депланирует: 


7 ф 


= (117) 
т. 
где Р — площадь, ограниченная контуром сечения в плоскости сим- 
метрии крыла; 
0об.ф — толщина обшивки подфюзеляжной части. 
Учитывая уравнение (116), полу- 


$ 
чим нормальное напряжение в под- 0се8 


8 М М _ 
ее НН $т?у. (118) т 
Применяя метод определения нор- Фиг. 131. 


мальных напряжений моноблочного 

крыла с моноблочной подфюзеляжной частью (см. стр. 89—92) для 
данного случая, получим при определении нормальных напряжений 
в корневом сечении о, формулу (95). Коэффициент { в выражении 
(92) будет иметь следующее значение: 


ДЕ ВЕ: ро 
ОР: бф $1 аа | (19 


Расчет консоли крыла от действия крутящего момента и попе- 
речной силы следует производить по формулам, изложенным на 
стр. 96—99. 

Рассмотрим нагружение усиленных нервюр. 
Осевая нервюра нагружается вдоль своих поясов составляющими 
усилий элементов продольного набора, которые приводятся к паре 
сил ТН (фиг. 131). Эта пара уравновешивается моментом 2%№.. 
В результате погонная касательная сила в стенке осевой нервюры 
будет 


Уф 


т" 120 
Фес. =. (120) 


Погонная касательная сила в стенке бортовой нервюры опреде- 
ляется по формуле (113) 


К: Ч9ос.н (121) 
Н бе 
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МОНОБЛОЧНОЕ КРЫЛО. С ОДНОЛОНЖЕРОННОЙ 
ПОДФЮЗЕЛЯЖНОЙ ЧАСТЬЮ 


Силовая схема рассматриваемого крыла представляет собой моноблочную 
конструкцию с усиленными нервюрами (бортовой и корневой), связаннымн 
в узле 2 с подфюзеляжным лонжероном (фиг. 132). Узел / является шарнирным 
(немоментным). 

Рассмотрим работу крыла. При работе крыла на изгиб его можно схемать. 
зировать в виде двухопорной балки с 4 


опорами в узле / и на корневой нервю- 
ре 2—3. Эпюры поперечных сил и изги- 
бающих моментов этой балки представ- | 


лены на фиг. 133. По кручению крыло 
является балкой, заделанной в плоско- 
сти корневой нервюры. 

Распределение напряжений в элемен- 
тах крыла обусловлено некоторыми осо- 
бенностями работы корневого треуголь- 
ника. Поперечная сила Ок и крутящий 


| 


| р бортовая нердюра 
/ Корневая нервюра 


= - - ----- 


7 0сь давления 


[р — — --- — — 
— 
_ ------ 


Подбюзеляжный 
яонжейдон 


Е —_——— 
—0сь «рыла 
= а—= 


Фиг. 132. Фиг. 133. 


момент У в корневом сечении 2—9 передаются изгибом корневой нервюры 2—3 
на узел 2. Изгибающий момент в корневом сечении Мк в виде нормальных 
напряжений ск (фиг. 134,4) воспринимается треугольными панелями [1—2—3, 
через которые силами ТГ; передается на пояса бортовой и корневой нервюр. 
Последние передают эти силы через узел 2 на борт фюзеляжа и подфюзеляж- 
ный лонжерон. От напряжений ск в обшивке треугольной панели возникают 
погонные касательные силы 4об (фиг. 134,а), которые находятся из равновесия 
треугольника 2 а6. Из уравнения моментов сил относительно точки 2, действую- 
щих на этот треугольник, найдем 


х 
| в: тах 
0 
=—, | 122 
Чоб хе (122) 


Зная доб, можно определить нормальное напряжение в произвольном сечении 
элементарной полоски (фиг. 134,6) 


9906 2. (123) 


Чт то 
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Необходимо отметить, что нормальные напряжения действуют по всей 
длине элементарной полоски, уравновешиваясь у ее скошенного конца касатель- 
ными силами, как показано на фиг. 134,8. 


Принимая 6$ и ск постоянными, из уравнения (122) находим 


бкб 
пез —, (124) 
212% 
а из уравнения (123) | 


т. е. в данном случае нормальные напряжения получились постоянными вдоль 
каждого волокна треугольной панели. 

Перейдем к определению нор- 
мальных напряжений скв порядке, 
изложенном на стр. 89—92. Опреде- 
лим продольное перемещение и любо- 
го элемента треугольной панели по 


Фиг. 134. Фиг. 135. 


формуле (85). Для этого найдем сначала погонные силы доб и нормальные на- 
пряжения с’ в панели при Х>хХо от единичной силы (фиг. 135): 


о (126) 
Чоб 5 32 © у , 
44.0 # ^о... _& 
о (127) 
ав хз 6) 


В результате из уравнения (85) найдем 


т ’ахаг+ " РИ И" (128) 
ими ФВ) "96 Е Е 


где последним слагаемым учитывается сдвиг стенки 1—8 толщины дет И выСо- 
ты Н/2, а закон изменения бк пока принят постоянным. 
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И и НТ 


1 


_ Подставляя в уравнение (128) зкачения 9об, 4’об и 0” из уравнений (124), 
{126) и (127), получим после интегрирования и замены хо на х | 


| 810) 4 д ты 
Е В 8х (1 | шх|+ кН 


Е 3 86 №?2У, 4 вх” ре 
где 
т 
в =, 
В 
Нодставляя значение и в выражение (91), найдем 
1 
Фетр. = д пе | (130) 
т ях |4 -— ИИ 
3 606192 ЗВ 5 у 1) 
где р — определяется по формуле (74). 
ё Х- 60°. 


2к Монодлочная подею- 
ЭРЛЯЖнаЯ чаС/7Ь 


00нолонжеронная под- 
фюзеляжная честь 


0 (6 04 068 08 ШТ 
Фиг. 136. 


Напряжения с к определяем по формуле (95). 

На фиг. 136 приведены кривые ок =[(х), вычисленные по формулам (97”), 
(98) и (130) для моноблочного крыла прямоугольного поперечного сечения при 
следующих данных: 


р Н 
ей По! 


И 
6 — боб т Ост р Оф. 


Как видно, переход с моноблочной подфюзеляжной части на однолонжеронную 
увеличивает концентрацию напряжений и у передних стрингеров 
Нагружение усиленных нервюр 


Бортовая и корневая нервюры (см. фиг. 132) работают на поперечный 
изгиб. По изгибающему моменту подфюзеляжного лонжерона Ра найдем изги- 
бающие моменты бортовой и корневой нервюр в узле 2 


Ра 
М 131 
и 
Ра 
= Е 132 
кое $1 На 
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Найдем поперечную силу бортовой нервюры (фиг. 137‚а) 


ОБ. я = В — доб, (133) 


Где 4 об — определяется из уравнения (122) при х=В, а приближенно из урав- 
нения (124); 


Ю! — реакция переднего узла крепления крыла, которая равна 


выже. 
С 


Поперечная сила корневой нервюры 
(фиг. 137,6) 


Ок. н = (9об+ 99+95)) Н, (134) 


| ых От» 
где а, = — погонная сила перед- 
| 0) | @ Н 
| ней стенки консоли; 
| Е 
| : И 
= — погонная сила от дей- 
7% — 2вН : 


ствия крутящего мо- 
мента консоли, 


МОНОБЛОЧНОЕ КРЫЛО 


С ВНУТРЕННИМ ПОДКОСОМ 

ПО Силовая схема с подкосом 

а) | (фиг. 138,а и 6) ‚является разновид- 

ностью предыдущей схемы крыла и 

Фиг. 137. представляет собой моноблочную кон- 

струкцию, шарнирно опертую на фюзе- 

ляж и подкосную балку. Для упроще- 

ния изготовления подкоса и экономии веса конструкции, его делают иногда не- 

разъемным и несвязанным с обшивкой крыла. Подкос разгружает бортовую и 

корневую нервюры от их изгиба, а в схеме фиг. 138,6 дополнительно уменьшает 
изгибающие моменты крыла на участке 1—5. 


Перейдем к расчету крыла. Определим опорные реакции консоли (фиг. 139) 


\ 
Ю1 "—* 7 й 
[2 
с 
В. =Р (135) 
: 2—3 
а 
= 
558.0) 


Имея нагрузку 4, действующую на крыло и его опорные реакции Кр, строим 
эпюры ©@, Ми ЭХ, как показано на фиг. 139. Пунктирные линии на эпюрах 
относятся к схеме крыла фиг. 138,4. По эпюрам @, М и %\ определяем напря- 
жения. Нормальные напряжения в корневом сечении 2—3 каждой схемы нахо- 
дим по формуле (95) с учетом редукционного коэффициента, определяемого 
уравнением (130). 

Расчет сечения 4—5 схемы фиг. 138,6 можно производить по формуле (50), 
как для прямого крыла, так как оно находится на большом расстоянии от 
сечения 2—3. 

Рассмотрим нагружение подкосной балки и усиленных нервюр. 
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Фиг. 138. 


К под К. под 


Фиг. 139. 7 Фиг. 140. 


-— 
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Подкосная балка работает на изгиб по схеме двухопорной балки 
(фиг. 140), опорные реакции которой 


Копод = Р+А!1. 


Усиленные нервюры работают на сдвиг. Определим силы, дейст- 
вующие на нервюры, пренебрегая их местной воздушной нагрузкой. 

В крыле (см. фиг. 138,а) бортовая нервюра 1—2 и передняя стенка 1—3 
нагружены касательными силами, определяемыми формулой (124). Корвевая 
нервюра 2—9, кроме тех же касательных сил, нагружена дополнительно каса- 
тельными силами от крутящего момента, который ею и воспринимается. 


В крыле (см. фиг. 138,6) нервюры 1—2, 28 и 4—0 нагружены следующими 
силами: 


0 а 

К 3 (136) 
о, | 
Ав | 


где 913 — крутящий момент справа от сечения 2—9 (см. фиг. 139); 
5 — момент реакции Ю5 относительно оси крыла. 


ПОДКОСНОЕ КРЫЛО С ВЫРЕЗОМ В ОБШИВКЕ 


Иногда для уборки шасси в крыло делают вырез в обшивке треугольной 
панели /—2—65 (фик 141). При этом вырезанную обшивку со стрингерами ком- 
пенсируют лонжероном 1—5. Для обеспечения работы моноблочной консоли на 


Вь/ре 


Аосок 


Фиг. 141. 


изгиб и кручение необходимо узел 5 сделать моментным, связывающим между 
собой не только стенки лонжерона, подкоса и корневой нервюры 4—5, но и их 
пояса. 

Опорные реакции крыла (фиг. 141,4) Ю: и Ю› под определяем, как для пре- 
дыдущего крыла. Для схемы с наклоненным подкосом (фиг. 141,6) опорные 
реакции зависят от того, является ли бортовая нервюра элементом крыла или 
фюзеляжа. В первом случае реакции А: и Ю› под Определяются, как сказано 
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выше, и момент Ра{еа воспринимается усиленной бортовой нервюрой крыла. 
Во втором же случае реакция 


`Р@-—аща) 


К 
До 


Ко т Р+А,, 


а момент Рафа воспринимается бортовой кервюрой фюзеляжа, где @ — угол 
наклона подкоса. 


При построении эпюр поперечных сил и изгибающих моментов лонжерона 


на участке /—5 следует воздушную нагрузку разнести на лонжерон 1—5, бор- 
товую нервюру и подкосную бал- 


ку. Крутящий момент, получаю- ‚9 
щийся от переноса воздушной на- 
грузки с носка на лонжерон при 


| 
отсутствии нервюр, поддерживаю- | | 
щих нижний пояс лонжерона, | 
} 


воспринимается носком, защем- 
ленным в узлах [ и 5. Таким об- = 
разом, эпюры @, М и будут | 


| 
иметь вид, изображенный на 
фиг. 142. По этим эпюрам можем 
определить напряжения. | 
Перейдем к расчету крыла. 
Нормальные и касательные напря- 
жения в консоли вдали от сече- | 
ния 4—5 можно определять по | т 
формулам расчета прямого крыла. 
Ниже рассмотрим напряжения в 
элементах корневой части. 
Приведем расчет корневой 
части крыла от действия изгибаю- 
щего момента Мк. В сечении 4—5 
со стороны консоли растянутая 
зона работает аналогично корне- 
вому сечению крыла с однолонже- 
ронной подфюзеляжной частью, 
что видно из сравнения схем, при- 
веденных на фиг. 143,а и б. Сжа- 
тую зону сечения 4—5 можно уже 
рассматривать как сечение пря- 
мого крыла, так как оно располо- Фиг. 142. 
жено на достаточном удалении от 
борта фюзеляжа. Из сказанного | | 
следует, что нормальные напряжения ок в корневом сечении 4—5 можно опреде- 
лять по формуле (95), вводя в расчет растянутой зоны редукционный коэффи- 
циент стреловидного крыла Фстр, а для сжатой зоны — редукционный коэффи- 
циент прямого крыла. Значение коэффициента Фстр получим из формулы (130), 


к ® 
заменив в ней угол Х на (5-- } 


не —- - : (137) 
о х|1 | АА Ь 2 {02 + 427 
15 1) г В вс ТН 


1+ 


Те фа 8 
3 об 


При пользовании этой формулой следует иметь в виду, что ось х направ- 
лена от узла 5 к узлу 4 (фиг. 143,6) 2: ии ры Блан ну 
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Примечание. Данные расчетов и экспериментов показывают, что 
в растянутой зоне напряжения по ширине В сечения получаются примерно 
одинаковыми. Поэтому можно упростить расчет, определяя напряжения по 
формуле 
Мк 


в, 
НерЁ’‘пан 


(138) 


где Нер — средняя высота сечения межлонжеронной части крыла; 
Рпан — площадь сечения панели в растянутой зоне. 


Определив напряжения в корневом сечении бк, выявим работу отдельных 
элементов корневой части (фиг. 144). Сила нижней панели №пан уравновеши- 
вается реакцией задней стенки 2—4 


№ пан 
= ет 
пояса подкосной балки 2—5 
М№пап 
Т а 
и С0$ 
и пояса корневой нервюры 4—5 
М 
Т4_5= р [5 Х. 


Задняя стенка 2—4, работая на сдвиг, нагружает корневую нервюру попе- 
речной силой 


№ 
0 4= То—4 В 12 х. 


Силы О. И 14-5, изгибая И растягивая корневую нервюру, воспринимаются В 
узле 5. создавая продольные усилия в поясах подкосной балки 
унижн 
= 
верхн __ 2 аще. 
№5 = То 5 < о 
И переднего лонжерона 


ИЖН 
М5 =Т4=— М5 

К полученным усилиям в поясах лонжеронов следует добавить силы, най- 
денные в них из расчета корневого сечения со стороны консоли. 

Продольные силы, действующие на верхнюю панель в сечении 4—5, уравно- 
вешиваются касательными силами задней стенки Т›« и стенки лонжерона 41, 
от которых панель работает на внецентренное сжатие. 

Рассмотрим расчет корневой части крыла от крутящего момента %х и по- 
перечной силы @к, действующих в корневом сечении 4—5. Задача расчета 
корневой части крыла на кручение является многократно статически неопреде- 
лимой вследствие большого количества связей. Действительно, крутящий момент 


Жк = 1 + 65 + 3 + ЖА - Эь, 


гле 3), — пара сил узла 65 `(фиг. 145,а) изгиба подкосной балки и лонже- 

рона 1—5; 

3)2— пара сил (фиг. 145,6) изгиба заднего лонжерона и подкосной балки; 

Хз — момент кручения замкнутого контура 4—5 (фиг. 145,8), который со- 
провождается самоуравновешивающимися нормальными напряже. 
НИЯМи; 

« — момент кручения носка, защемленного в узле 1 (фиг. 145,г); 

35 — пара сил (фиг. 145,0) изгиба подкосной и продольной балок; прот 
дольная балка устанавливается для увеличения жесткости корневой 
части крыла на кручение (фиг. 146). 
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К ` 


Крь/ло с Вырелом 
6 обшивне 
6) 
Крыло с однолонжерон 
ной тодфюзеляжной 
частью 
а) | 
Фиг. 143. 
(А,+(.) 
( р м верхн 7 


с ТЕ 
21 /7одкосная балка 
се аби, чес 


берхняя 
панель 


Фиг. 144. 


8* 


Для приближенной оценки каждой составляющей момента 3; применим. 
метод деформаций, принимая углы поворота сечения 4—5 (9: в каждой из 
рассмотренных схем одинаковыми 


Так как 
Зе; 
аи 
| с, 
то 
С 
= = : (139 
"ВС: ) 
где 
1 
бра | 
0, 


С; — жесткость кручения каждой схемы — величина, обратная углу крут- 
ки 0; от единичного момента. 


Фиг. 145. 


Таким образом, как видно из уравнения (139), крутящий момент распре- 
деляется между отдельными статически определимыми схемами корневой части 
пропорционально их жесткостям кручения. Аналогичным образом можно по- 
ступить и при распределении поперечной силы @ к. Пренебрегая моментом носка 


и узла 5, можно написать (фиг. 147), что 
Ок ный О -+ 2+0, 


где ©, — поперечная сила, воспринимаемая изгибом подкоса; 
@, — сила, воспринимаемая изгибом заднего лонжерона; 
СО; — сила, воспринимаемая изгибом продольной балки. 
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— Для приближенной оценки каждой составляющей силы О; принимаем про- 
гибы от сил Я; равными друг другу 


Л ==Л =. 
Так как 
С; 
Де= р; , 
то 
О; 
91= Ок, 140 
= Ур. (140) 
где 
0 = _ : 
Л 


О: — жесткость изгиба каждой рассмотренной схемы — величина, обратная 
прогибу ]; от единичной силы. 


| 
| 
| 


Го 1-1 


| 3ад 
! лонжерон 


4 
а) 0) 
Фиг. 146. 


Таким образом, по уравнению (140) поперечная сила распределяется между 
отдельными элементами корневой части крыла пропорционально их жесткостям 
изгиба. 

По силам @; найдем координату центра жесткости корневой части кры- 
ла аж (фиг. 147). Для этого рассмотрим нагружение корневой нервюры. Из 
равновесия моментов относительно точки 5 найдем 


неа т, | (141) 


Приведем пример расчета крыла, изображенного на фиг. [48. Рассмотрим 
вначале расчет сечения 4—5 на изгиб. Для этого воспользуемся формулой (95), 
определяя редукционный коэффициент для растянутой зоны по уравнению (137), 
а для сжатой зоны принимая его равным единице. При этом по формуле (51) 
находим координату центра тяжести редуцированного сечения крыла Ау=14 мм, 
момент инерции редуцированного сечения 4—5 (1,=8220 см“) и поворот глав- 
ных осей на угол а=0,046. 

На фиг. 149 приведена кривая нормальных напряжений ск в сечении! 4—5 
растянутой зоны межлонжеронной части крыла от изгибающего момента 
Мк=7300 кгм, полученная по формулам (95) и (137). Пунктирная прямая соот- 
‘ветствует расчету по формуле (138). 
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Фиг. 147. 


Фиг. 148. 


6х кё/см? 
1000 


„Ара 


: 05 . ЛЯ. 
Передний Задний 
лонжерон лонжерон 


Фиг. 149. 
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Рассмотрим расчет на кручение. Принимая Гнередн. л = 2000 с.м4; Гуади. = 
Е -—| прод. балка =- 350 см“; Глодкоса == 7000 С.МА И Гкруч. носка — 3500 с.М4, получим "иб 
формуле (139) следующее распределение крутящего момента: 


У: = 0,26; 9% = 0,16; Э:=0,3; 9.=0,11 и 5 = 0,17. 


Как видно, наибольшее значение крутящего момента приходится на узел 5 
и замкнутый контур 4—5. По данным выше значениям жесткостей получим 
следующее распределение поперечной силы: 


= © 
(©. = Ь 
Ок 
01=0,76; 0. =0,11 и О.=0,13. 
А а 
Координата центра жесткости а = Е = 0,24. Как следует из приведенных 


цифр, наибольшая доля поперечной силы приходится на подкосную балку. 
МОНОБЛОЧНОЕ КРЫЛО С ДВУХЛОНЖЕРОННОЙ 
ПОДФЮЗЕЛЯЖНОЙ ЧАСТЬЮ 


Особенность силовой схемы рассматриваемого крыла состоит в том, что 
обшивка и ‚стрингеры не имеют пгодолжения в подфюзеляжной части’ крыла 


(фиг. 150). 
От действия изгибающего момев- 
Двутлонжеронная та треугольная панель 1[—2—9 рабо- 
подфюзеляжная тает так, как было рассмотрено на 


часть стр. 107. Нагрузка на эту панель 
№п без учета осевых сил поясов лон- 
р жеронов (фиг. 151) уравновешивает- 
Койневой треугольник — ся касательными силами Т по ее кон- 
туру. Значение этих сил получим из 
уравнений моментов относительно 
вершин треугольника 


АО НЙ: 
ке вы. ВзшХ ' 
[2 
Пеа= М `В. , Г (142 
Т—3 = Мп —“ ` | 
2х } 


Задача распределения сил Тиз 
и Т›з между передним лонжероном 
и корневой нервюрой является од-. 

Фиг. 150. нажды статически неопределимой, так 
как в сечении 9 лонжерона может 
возникнуть поперечная сила, которая 

будет взаимодействовать между ним и корневой нервюрой. Расчет этой статиче- 
ски неопределимой системы показывает, что этой силой взаимодействия можно 
пренебречь. 

Объясняется это тем, что вертикальное перемещение точки 8 корневой 
нервюры от изгиба подфюзеляжной части заднего лонжерона получается близ- 
ким к ее перемещению от изгиба переднего лонжерона. Следовательно, корневая 
нервюра не влияет на распределение изгибающего момента между лонжеронами. 
Тогда сила Т1-з передается поясом 1—8 переднего лонжерона на узел /, а сила 


119 


Г. з— поясом корневой нервюры на узел 2. При этом получим следующие 
усилия: 
в поясах лонжеронов подфюзеляжной части (фиг. 151) 


М1ф == (1кР1-+ Т!-—з) с0$ У, 
Мф = (ч0кРо-- Мп — Т!-3) с0$ 
и в поясах бортовой нервюры (фиг. 152) 
Мв == (31кЁ1+ Т1—з) $1 У, 
№ = сокРо 91 п ). — То—3 с0$ {. 


(143) 


(144) 
Погонная касательная сила в стенке бортовой нервюры 


Мф _1 | а: Ма, 


Д—2 


Фиг. 151. Фиг. 152. 


Таким образом, для определения силовых факторов необходимо найти на- 
пряжения ск. Расчет корневого сечения крыла на изгиб, т. е. определение ок, 
можно проводить по формуле (95), но со своими редукционными коэффициен- 
тами Фстр, ‹ ОПределяемыми формулой (91) по продольным перемещениям и. 
Зная нагружение элемектов корневой части крыла от действия напряжений ок, 
принятых пока постоянными (фиг. 153,4), а также от единичной силы Р=| 
(фиг. 153,6), определяем по формуле (85), продольные перемещения и элемен: 


тов сечения 
скВ 1) ( 4 5 В 5 
и = Е +5 р х|шх|-- 


Ех [+ о О м 
—_ я —— 28 ее НВ { 
на 4Е\1 | 2В 2Е1 2Ео — 2% 
В этом выражении первое слагаемое есть перемещение за счет треугольной 


панели, а остальные слагаемые—за счет поясов лонжеронов площадей сечения Р1 
и Рь. Подставляя значения и в выражение (91), найдем 


1 
ТР ай Е аи. 
1Т— ——— хх 14 —— 1х А 
т тт, + ( иг 
р р В В 3 
в —] с0$3 у | 
р те (145) 
^— 58 | 1 эк, “Тр, | ы] ах № 


Здесь и определяется по формуле (73) и среднему значению площадей поясов 
лонжеронов. 


Напряжения сок находим по формуле (95). ИТ 
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№ 


в, (4+2) с05Х 
1 во 
бк (1 97.) 


0) 


< 


’Фиг. 153. 
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Для двухлонжеронного бесстрингерного кры- 
ла (6—0) получим из уравнений (95) и (145) следующее отноше- 
ние изгибающих моментов лонжеронов в корневом сечении: 


Мк _ ЛП 4 


м | 
Мок Го 1+4 у 16) 
где 
В Ию 
т ЭВ чу №’ 
| Г. Н 856 \. 
о м1 ( +5} 
об тр. В ст 
1—=1--15 — сумма моментов инерции переднего и заднего лонже- 
ронов; 
| В8о6Н? 
а 


ы 


Сравнительные расчеты крыла показывают, что величиной п 
учитывается и упругость нервюр. В случае абсолютно жестких нер- 
вюр следует умножить и на = 


Определение касательных сил 


Погонные касательные силы в сечении консоли 4 можно выра- 
зить алгебраической суммой сил ди, найденных от действия попереч- 


Иорневая 
_ Нердюра 


аа | ТК задн -8(;-3 


2 


Фиг. 154. 


ной силы и крутящего момента, и самоуравновешивающихся сил Да, 

возникающих от действия изгибающего момента (фиг. 154, а и 6) 
4=9- 49. 
Для двухлонжеронного бесстрингерного кры- 
ла согласно фиг. 154,6 

ла _— (АМ) 

2 Наг 

где АМ — самоуравновешивающиеся дополнительные изгибающие 


моменты лонжеронов, возникающие при изгибе крыла 
и обусловленные его стреловидностью. 


’ 
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Принимая закон изменения АМ по уравнению (68) 


ий М. $ Аг 
56 А 
получим для корневого сечения (2=/), принимая Вк по выражению 
АМ 
Аа. = С: 
ве 


где АМ, — дополнительный момент в корневом сечении, определяе- 
мый разностью изгибающего момента одного из лонже- 
ронов стреловидного и прямого крыла. 
Определим касательные силы в корневом треугольнике. 
Корневой треугольник статически неопределим, так как крутящий 
момент и поперечная сила в нем, могут восприняться не только 
изгибом лонжерона 1—8 (см. фиг. 151), но и изгибом корневой 
нервюры 2—9 (фиг. 154,8). 
з решения статически неопределимой задачи найдем попереч- 
ную силу лонжерона 1—3 


Ук задн 01-3 
|_3==-— ЕВЕ 147 1 
>. В (1-+а) ° (140 
где %*, „.длн — момент в корневом се- 
чении крыла от на- 
грузки консоли отно- 8 
сительно оси заднего “ 


лонжерона; 
О со53 
1 а - : 
д, = > гы Х. у, 0. Е р 
"141,5 — ре: $112 У. 0х. 
и (143) Фиг. 155. 


[‹н — момент инерции корневой нервюры. 
При подсчете /х„ следует к поясу корневой нервюры присоединить 
полосу обшивки крыла. 


На фиг. 155 показан график а в функции Хх, пост- 
К. 3 
роенный по формулам (147) и (148) при 
кв сы ЧА (1 И 19. 
п [о В 
Из графика видно, что корневая нервюра значительно влияет 
на распределение крутящего момента и поперечной силы в кор- 
невой части крыла, ‚особенно при больших углах у. Однако 
(см. стр. 119) при действии изгибающего момента М, корневая 
нервюра не влияет на его распределение между лонжеронами. 
От силы О,-3 находим изгибающие моменты лонжеронов, корне- 
вой и подфюзеляжной части, а также моменты бортовой и корневой 
нервюр. Эти моменты необходимо просуммировать с моментами 
лонжеронов и нервюр, полученными от изгибающего момента М. 
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Поперечные силы и изгибающие моменты лонжеронов в узлах их крепле- 
ния /и2 (см. фиг. 150) - 


01 = 49: -- 91-3 


(05 = Ок— @1-3. 
М1 = (1кЁ1 -Е Т!-—з) Н! + АМ: - ©91-з4-з 


и 


Мо = сокРоН., 


где Ок — поперечная сила консоли в корневом сечении; 
АО! — приращение силы на длине 11-3; 
АМ! — изпибающий момент от силы ДО. 


Изгибающие моменты лонжеронов в подфюзеляжной части и моменты 
бортовой нервюры 


М1ф = М, с03у, 

Мэф = М2 со$ х.  72—3Н зш х — 091 — 3—4, 
М1ь = М! за у, 

Мо = Мо 31п у — То—зН со х -- 091—3—4. 


Опорные реакции крыла зависят от того, является ли бортовая 
нервюра элементом крыла или фюзеляжа. В первом случае реакция переднего 
узла 1 


Мзь--Мэь 
= 4—1 
1—2 
и реакция заднего узла 2 
М1в-+ Мъь 
Юз = Оо+ и == 1 
| 1—2 
а во втором случае 
К: = 0! 
и 
Юо = 05. 


Для двухлонжеронного бесстрингерного крыла (0=0), пренебрегая изгибом 
корневой нервюры (@:з3=0), определение опорвых реакций упрощается. По изги- 
бающему моменту крыла в бортовом сечении Ра (см. фиг. 150) находим из 
уравнения (146) моменты узлов Маф и Мфо. 

Для случая, когда бортовая нервюра расположена в крыле 


а когда бортовая нервюра на фюзеляже 
Р (6—а2 
® = ( УИ 
2 
Реакция узла заднего лонжерона 
Ю =Р+РЮ.. 


РАБОТА. СТРЕЛОВИДНОГО КРЫЛА С НЕРВЮРАМИ 
ПО ПОТОКУ 


Расположение нервюр по потоку мало влияет на напряженное 
состояние крыла. Для того чтобы в этом убедиться, рассмотрим ра- 
боту моноблочного крыла, нагруженного поперечной нагрузкой, рас- 
положенной в плоскостях лонжеронов (фиг. 156). | 
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Вначале рассмотрим работу крыла без нервюр. В этом случае 
горизонтальные панели крыла нагрузятся со стороны стенок лон: 
жеронов погонными касательными силами 4. На фиг. 157,а пока- 
зано нагружение верхней панели крыла. От этой нагрузки в корне- 


Фиг. 156. Фиг. 157. 


вом сечении панели 2—9 возникнут напряжения ок, от действия 
которых панель повернется на угол 4 (фиг. 157,4). Аналогичным 
образом работает и нижняя панель, но она будет растянута и по- 
вернется на тот же угол р в противоположную сторону. 

В результате этих смещений горизонтальных панелей прямо- 
угольные поперечные сечения крыла превратятся в параллелограм- 


а 
Иервюры, перпендиму- 
лярные оси крыла ‹ | 


Фиг. 158. 


мы (фиг. 157,6). Нервюры сдвигом своих стенок ЛЯ (фиг. 158,6) 
будут препятствовать этим смещениям, нагружая панели касатель- 
ными силами Ла (фиг. 158,4). Этот эффект получится в одинаковой 
степени как при нервюрах по потоку, так и при нервюрах, стоящих 
нормально к оси крыла. 
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В корневом сечении 2—9 силы Ад нервюр вызовут изгибающий 
момент 


АМ = У, 2Рад, 


где Г — площадь контура, ограниченного каждой нервюрой, стен- 
ками лонжеронов и корневой нервюрой 2—5. 

От этого момента в сечении 2—9 возникают дополнительные 
нормальные напряжения Ао„, распределенные по гиперболическому 
закону (фиг. 158,4), как при изгибе кривого бруса. Такое распреде- 
ление напряжений Ло, объясняется различными длинами волокон 
треугольной панели 1—2—9. Как видно из фиг. 158,а, указанный 
эффект не зависит от расположения нервюр. Поэтому расчет крыла 
с нервюрами по потоку можно проводить по тем же формулам, что 
для крыла с нервюрами, перпендикулярными его оси. Этот вывод 
подтверждается как расчетами, так и экспериментом. 


ДЕФОРМАЦИЯ СТРЕЛОВИДНОГО КРЫЛА 


Деформации крыла при изгибе. Девиацию любого 
сечения консоли можно определить по формуле 


в=| - Ча-В,, | (149) 


где Вк — осередненное значение девиации корневого сечения 


аа (150) 


В формулах (149) и (150) интегрирование ведется от корневого 
сечения: 


и — продольное перемещение элемента корневого сечения, опре- 
деляемое формулой (85), 

у — расстояние элемента до нейтральной линии сечения. 

Подставляя значение и из уравнения (85) в выражение (150), 


получим 


где Мк — изгибающий момент в корневом сечении крыла; 
Г — момент инерции редуцированного корневого сечения; 
ци / — определяются формулами (73) и (93). | 
Интегрируя уравнение (149), найдем прогиб заднего лонжерона 


крыла 
Хан == | 42. (152) 
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Прогиб переднего лонжерона будет больше заднего на величину 
АТ; за счет поворота корневой нервюры относительно заднего лон- 
жерона: 


У переживали ия У (153) 
где 
Мк `УФстр | — 
Аж, = м (1-21) В?4е?у; (154) 


щи 
т ОВ ао 
Фотр — определяется по формуле (92). 
Определим для примера прогиб конца кессонного крыла прямоугольного по- 


перечного сечения, нагруженного равномерно распределенной нагрузкой. 
В этом случае 


ка 
0 и 
Хзалн == Лзадя 20 ’ (155) 


0 
где [задн — Прогиб конца нестреловидно- 
го крыла; 


2х 
и 
"(1+7 
[ 


Х = == удлинение консоли. Фиг. 159. 


$ = —ь; 


А 
На фиг. 159 нанесены кривые 7—0 в функции у, построенные по фор- 


муле (155) при следующих данных: 


в =1; 
р р 
6 = 64; а и. И т 


Из фигуры видно, что прогиб конца стреловидного крыла при О=0 больше. 
чем прямого примерно на 70%, а при О 5= 0 — всего лишь на 10% (при у =60°). 
Объясняется это тем, что деформация подфюзеляжной части прямого крыла 
примерно равна сумме деформаций подфюзеляжной части и корневого треуголь- 
ника стреловидного крыла. 


Деформации крыла при кручении. Угол закручи- 
вания любого сечения консоли можно определить по следующей 
формуле: 


м Эа 
«= | ак (156) 


где ах — угол крутки корневого сечения. 
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Относительный угол закручивания конца крыла о, ПО ОтНно- 


1 
3 а 
о С 1круч 


шению к при действии на конце крыла сосредоточенного 


крутящего момента % будет 

ад=1 На, (157) 
и при действии равномерно распределенного по размаху крыла по- 
гоннНого момента т: 

а, =1-- 94. (158) 


Значение угла о, определяем по формуле, аналогичной (85), имея 
усилия в корневой части крыла от момента ЭХ... 
Для моноблочного крыла прямоугольного ' поперечного сечения 


а к 2%. Хх 


ти Н 6% 
(1+5 ) 1+7) 
КТВ ыы / 
(9 9 а ай 1 3 
х| Н 806 147 г к и]. (159) 
В 8х 1-2 15 в 1-2 | 
гдейл = = удлинение консоли; 


г — определяется по формуле (105) 
Для двухлонжеронного крыла, 
- 15% 


ак — 4 (1+ Н боб 
а Е я Е 5. ВА 
Б Ост | 


1 р 3 
х |- [1 нь р ") 42 7+ 
| 


и ей а она | (160) 


0 50 60Х° где [1 — момент инерции ‘переднего лон- 
Фиг. 160. Же, 


В5обН? 
п 


а — определяется по формуле (148). 


На фиг. 160 нанесены кривые “т в функции .Х для моноблочного и соот- 
ветствующего ему по равнопрочности двухлонжеронного стреловидного крыла, 
полученные по формулам (158), (159) и (160) при следующих данных: \=4; 
7 Н 
В = 1,3; и —=0,2; $ об=8ст=8ф. Из кривых видно, что крутка за счет стрело- 
видности значительно возрастает у двухлонжеронного крыла. 


Глава УП 
РАСЧЕТ ТРЕУГОЛЬНОГО КРЫЛА 


Рассмотрим некоторые силовые схемы треугольного крыла. 


КРЫЛО С ЛОНЖЕРОНАМИ, ПЕРПЕНДИКУЛЯРНЫМИ 
ФЮЗЕЛЯЖУ 


Силовая схема рассматриваемого крыла (фиг. 161) состоит из 
системы лонжеронов (стенок), перпендикулярных фюзеляжу, нер- 
вюр, параллельных потоку, и обшивки, подкрепленной стрингерами, 


параллельными — лонжеронам. 
Такая силовая схема крыла яв- 
ляется многократно статически 
По 1 неопределимой системой. Для 


ИТ] 
ПР 
а 


Лепедняя часть 


` 


М 
ры ЯаАлонная 


-——“ стека 
= А 2 
ЕЕ ЕЕ 


[-Х 


ни о 
я ре у 
ль -—” ‘Задняя часть 
Ло 2-2 
мере ттт 
Фиг. 16]. Фиг. 162. . 


упрошения расчета примем допущение, что при действии на крыло 
распределенной нагрузки нормальное напряжение в обшивке вдоль 
оси х по полету равно нулю 0—0 (фиг. 162). Принятое допущение 
следует из того, что поточные сечения крыла в своей плоскости при 
действии распределенной нагрузки не искривляются. Это легко обна- 
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ружить, рассматривая упругую линию крыла в сечении, параллель- 
ном потоку, от прогибов изолированных лонжеронов. Это же указы- 
вает и на слабую работу нервюр, 
которой в дальнейшем можем пре- 
небречь. При работе крыла происхо- 
дит некоторая разгрузка более длин- 
ных Лонжеронов и догрузка корот- 
КИХ. 


Перейдем к расчету крыла, учи- 
тывая взаимодействие лонжеронов с 
обшивкой. Для этого представим 
крыло в виде системы ступенчатых 
отсеков (фиг. 163). Расчет будем 
производить методом отсеков. За 
основную систему примем систему 
изолированных лонжеронов, а за 
лишние неизвестные — постоянные 
погонные касательные силы обшив- 
КИ Ч/б В отсеках между лонжерона- 
ми. Эти силы, как было отмечено 
выше, разгружают более длинные и 
догружают короткие лонжероны. Для 
определения неизвестных сил доб ©со- 
ставим систему трехчленных канони- 


Ч л.л ческих уравнений — трех погонных 
Фиг. 163. ` касательных сил: 
бо -- бл (п—1) Ч (п —1) —- 6, @. -- би (п--1) Ч(п- 1) = 0, (161) 


где (пренебрегая сдвигом стенок лонжерона) 


а МОМ! 42 › _ (М)? 42 (9) "в 
„=> п „=> У, 


Я М, М, _1, 42 М’М' 11 42 
оо У о, д [Мы 


М‘ и М’ — изгибающие моменты изолированного лонжерона от 
внешних и единичных сил; 
О’ — касательная сила обшивки от единичных сил: 
ЕТ — жесткость изгиба лонжерона; 
[6 — длина обшивки вдоль лонжеронов; 
Е. — площадь сечения обшивки в межлонжеронной части 
крыла. 


Уравнений (161) получается столько, сколько отсеков, и реша- 
ются они довольно просто. 


130 


Найдя погонные касательные силы 49.6 (фиг. 164), определим 
поперечную силу и изгибающий момент любого лонжерона: 


=, —9=-иНи-ь; (162) 

М= М - 9,22, — да, ПИ | (163) 

где НиЁ — высота и площадь замкнутого контура отсека по длине 
лонжерона. 


При построении эпюр @° и М для заднего лонжерона следует 
учесть действующие на него опорные реакции механизации крыла. 


На фиг. 165, а показана эпюра погонных изгибающих момен- 
тов в бортовом сечении крыла ть В, полученных по уравне- 
х | 


Мо 
нию (163), а также нанесена кривая 70. = к относительных мо- 
Хх 


ментов в основной статически определимой системе. Очевидно, 


что разность указанных эпюр дает самоуравновешивающуюся 
эпюру дополнительных погонных 


моментов 47, (фиг. 165, 0). Таким т 
образом, можно написать, что 


06 


т д) 
Фиг. 164. Фиг. 165. 


Примечание. При наличии выреза в обшивке между лонжеронами 
для уборки шасси (см. фиг. 161) можно переднюю часть рассматривать 
как треугольное крыло, а заднюю — как двухлонжеронное, нагруженное 
собственной нагрузкой и от механизации крыла. За дополнительную неиз- 
вестную следует принять поперечную силу взаимодействия наклонной стен- 
ки крыла`и заднего лонжерона передней части. 


Приближенный расчет 


Приведенный выше метод удобно применять в поверочных расче- 
тах. Для приближенных расчетов можно предложить следующий 
упрощенный способ. Уменьшим число неизвестных, выразив эпюру 
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самоуравновешивающихся дополнительных’ погонных моментов 
(см. фиг. 165,6) в виде следующей функции: 


АТ = Ат (3х? —4хз), (165) 
гле А:-— величина погонного момента при Х—. 


В таком случае расчет крыла сведется к. однажды статически 
неопределимой задаче относительно момента Ат:ь, значение кото- 
рого найдем из следующего кано- 
нического уравнения: 


Аю--АтьА и =0. (166) 


Для определения коэффициен- 
тов этого уравнения необходимо 
знать нагружение элементов кры- 
ла от единичных погонных Мо’ 
ментов Ать получающихся из 
уравнения (165) при Ат:ь=1: 


Ать —=3х?— 4х3. (167) 


Фиг. 166. Соответственно этим моментам 

в обшивке крыла возникает еди- 

ничная погонная касательная сила 9%. которая определится из 

условия равновесия отсеченной части крыла (фиг. 166). Пренебре- 

гая работой нервюр, т. е. принимая 9.5 постоянной в сечении, по- 
лучим 


===> 


х 


ии. о 
дь= И | ть ах, (168) 


0 


где Н — средняя высота лонжерона. 
Подставляя в последнее выражение значение Ат. из (167), опре- 
делим 


‚ | — — 
Че (2 — 3). (169) 


По 9.5 найдем единичные нагрузки лонжеронов. Каждый лонжерон 
нагружается приращением касательных сил обшивки 445, как по- 
казано-на фиг; 167. Единичная погонная поперечная сила лонжеро- 
нов будет 


и (170) 


— относительный шаг, часто расположенных лон- 


гле-ах— 9% 
ой [45 
жеронов. 
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Подставляя значение 9.5 из „еее ее В: рии, (170), 
получим : в 
=. (2*— 3х2). (171) 


Единичный погонный изгибающий. момент понжерона от загруз- 
ки его по фиг. 167 будет | 


ам’ 2Н 4906 — 2Н 
’— =—- х(] — ° | { 
ко у ая = 2) 955 т 5х ие 


т = 
где == — — относительная коорди- 
х 


15% 
ната. 


Подставляя в выражение '(172} 
значение 9’. из (169), найдем 


= (1—2) (2х? — 33) х2 — хз. 
(173) 


Из уравнения (166) получим зна- 
чение Д71ь и далее определим сум- 


марную величину погонной попереч- „. 3 
НОЙ СИЛЫ = 
— 


| 
| 
| 
} 
| 
| 
} 
} 
| 
} 


Бы 0 ’ у ———— 
9,—=9, т 9.АтТуь (174) з | } 
м 
И ПОГОННОГО изгибающего момента та ао 
лоНжерона | 9 6 


т = т? -+- тАтаь, (175) 


а также значение погонной касатель- 


> 
„ 
*«. А 
. . 
” 
_ ь 
- 


— 


ной силы обшивки / 
Чоб = Ч об АТБ. (176) и 
К этому и сводится приближен- Фиг. 167. 


ный расчет крыла. 


Рассмотрим пример расчета крыла, нагруженного воздушной ‘нагрузкой 
интенсивности р кг/м?, постоянной по хорде и параболической по размаху 
(см. фиг. 51,6). По формуле (31) находим 


р= ро (1-+ 45222). (177) 


Зная р, найдем нагружение лонжеронов в ‘основной системе 


Ь 400 ОИ, ВИ = А 
т о | (а) а — 2) (178) 
ь 
амо х2 А 
т . рый? |+ 2+3 (2 +3) ( 
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Полагая в последних выражениях 2=0, найдем значения относительных 
погонных сил и моментов лонжеронов в бортовом сечении крыла: 


Чл. = — РЁ [2+5 3 |, (180) 
с рее 
ть риа) . (181) 
\ 


Проинтегрировав эти уравнения в пределах от 0 до [45 у, получим попе- 
речную силу всего крыла 


Г 5 
Е ОБ в Роу (182) 
и его изгибающий момент в бортовом 
сечении 
=05 11 
050} М = 3020” 12. (183) 
=) С другой стороны, поперечная сила в 
может быть выражена через среднюю 
интенсивность нагрузки консоли реред 
| 0 22 {5х 
0.25. ОБ — Реред г р (184) 
где 
день. 
па 0 
0 б он С 
2 96 п — перегрузка; 
=. 5ф 
фиг. 168. Эф = те — относительная площадь под- 


фюзеляжной части крыла. 
Приравнивая правые части уравнекий (182) и (184), найдем, что 


Ро = 0,бРсред. | (185) 
Учитывая нагрузки лонжеронов от внешних (9, и то) и единичных сил 


(1 ит’), в результате определим из уравнения (166) 


р 
ма о та 
д В ба м (186) 
РередЁ2 5 О 
р 140.132 {422 4+1,56 — 


где 5 — приведенная толщина обшивки. 
При выводе формулы (186) было принято, что высота поточного сечения 
крыла меняется по закону синуса 


| Н = Ну 9,5х, (187) 
где Но — наибольшая высота бортового сечения крыла. 
На фиг. 168 показана зависимость Атив в функции —— при различных 
об 


< 


р а | 
значениях и и /. Как видно, Ат\в слабо меняется с изменением . Из этого 


об 


следует, что при переменном значении можно величину Д7:ь определять 


об 


по среднему 
об 
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Проектировочный расчет 


Для подбора сечений согласно фиг. 168 можно приближенно при- 
нять Дин =0,5. Учитывая уравнения (173), (175), (181) и (185), 
получим изгибающий момент любого лонжерона в бортовом сечении 
крыла 


Му = Ререл [2 (1,8х2—2х* + 0,654) Ах. (188) 


По этому изгибающему моменту находим площадь сечения пояса 
лонжерона. 


Для моноблочного крыла с часто расположенными стенками 
потребная приведенная толщина обшивки будет 


у В 
НАхс ' 


где о — разрушающее напряжение. 
Используя уравнения (187) и (188), получим 


— 189 

сНо зш2, 9х ( ) 

Определим при значении Ат--=0,5 поперечную силу в бортовом 

сечении любого лонжерона. По формулам (171), (174), (180) и 
(185)’ получим 


©. 5 = РередЕ (1,1х —0,75х? + 0,8х3) Ах. (150) 


Наибольшее значение погонной касательной силы обшивки по- 
лучим из уравнений (169) и (176) при Ат-==0,5: 


т вак= 0087 ^^ 1746 х. (191) 


Для проверки расчета необходимо, чтобы по формулам (183) и 
{184) 


№ Мь=0,22 р. ред [915 у 


р С, ь=0,5 Деред 5 Х. 


Примечания. |. Для приближенного учета нагрузки, приходящейся 
на механизацию крыла, следует при определении рсред брать площадь 
крыла за вычетом площади механизации. 

2. Вырез в обшивке на участке между лонжеронами для уборки шасси 
(см. фиг. 161) разделяет крыло на две части — переднюю и заднюю. Эти части 
можно приближенно рассматривать независимо друг от друга. Заднюю 
часть — как прямое двухлонжеронное крыло, нагруженное собственной 
‘нагрузкой и от механизации, а переднюю часть от своей нагрузки — как 
треугольное крыло. 
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ОДНОЛОНЖЕРОННОЕ КРЫЛО 


Силовая схема рассматриваемого крыла (фиг. 169,а) состоит из 
одного основного лонжерона, системы вспомогательных лонжеронов, 
шарнирно опертых на борт фюзеляжа, нервюр и обшивки, подкреп- 
ленной стрингерами. 


ЛО ии 
55 


Разрез.по' 11 
жа 
Основной лонжерон 


| 
ААА: 
Ве 
ЕИИЕ 
И ^^. 

ПАРТИЙ Веломогательный 
арок Жмфе 


2 


н 
3 


Шарнирное крепление 
@епомогательного лонже- 
рона 


[4 
рах 
ПЕРЕН ЕЕЕСЕЕЫЙ о 
‚№. Ва 65 а" 
) 
ЧАТ 
40 $ 
й ДНАХ 
ча 
ИИ ЕЕ 


Фиг. 169. 


Рассмотрим работу частей крыла. Воздушная нагрузка, воспри- 
нимаясь вспомогательными лонжеронами (фиг. 169,6), передается 
ими на борт фюзеляжа, а возникающие при этом моменты А =АФа 
передаются на обшивку в виде потока касательных сил 


АХ 
ла = 
Ч об 26 , 


где Р — площадь, ограниченная контуром вспомогательного лон- 


жерона. | 
ы 
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ы 


Каждый вспомогательный лонжерон работает на поперечный из- 
гиб с максимальным моментом в пролете. Для равномерной ЗАзрузкя 
при АМ=0 этот момент (фиг. 169,6) 


М ==, (192) 


где АО и/ — нагрузка и длина вспомогательного лонжерона. 
Крутящие моменты АХ), суммируясь, передаются сдвигом об- 
шивки на основной лонжерон, изгибая его потоком касательных сил 
(фиг. 169,в) 
ы | 
ь (193} 


Чосн. ат - ) 


где М — изгибающий момент крыла у борта фюзеляжа; 
Госнл — Площадь, ограниченная контуром основного лонжерона. 


Для определения погонных касательных сил в обшивке крыла 
надо построить эпюру крутящих моментов 5 по оси х (фиг. 169,г). 
Пю нагрузке крыла, выраженной формулой (177), на участке Е 
получим крутящий момент 


12 == Мь (0,455х8-- 0,545 х5), (194) 
и на участке 2—3 
Уз = МЬ (0,455х3-+ 0,545х5— 1), (195) 
где по формулам (183) и (185) 
Мь=0,22 ред 45 Х. (196) 
По 3%; определяем погонную касательную силу в обшивке 
С: 
Ч об ор“ 


Сила, действующая на опорный шарнир каждого вспомогательного 
лонжерона, 

АО —=1рАх 
или по формуле (180) 


АО = 0,6 р Х Е -|- 3 Ах, 


где 
х 


РУ 


Примечание. Иногда из соображений технологии целесообразно 
однолонжеронное крыло выполнить без вспомогательных лонжеронов с нер- 
вюрами по потоку. Работа такого крыла аналогична работе нестреловид- 
ного однолонжеронного крыла и состоит в следующем. Нагрузка, приходя- 
щаяся на каждую нервюру, уравновешивается лонжероном, а возникающий 
при этом крутящий момент воспринимается замкнутым контуром обшивки 
крыла. Поперечная сила и изгибающий момент крыла воспринимаются 
лонжероном, а наибольший крутящий момент — бортовой нервюрой. 


Е 
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КРЫЛО СО СХОДЯЩИМИСЯ ЛОНЖЕРОНАМИ 


Силовая схема рассматриваемого крыла (фиг. 170,4) состоит из 
системы лонжеронов (пересекающихся в нижней вершине треуголь- 
ника), нервюр и обшивки, подкрепленной сходящимися стрингерами. 


Фиг. 170. 


Определение нормальных напряжений 


Для определения нормальных напряжений при изгибе будем ис- 
ходить из гипотезы плоских сечений, пренебрегая при этом касатель- 
ными напряжениями в сечениях обшивки вдоль лучей. 

Выделим из крыла элемент длиной АГ (фиг. 170,6) двумя сече- 
ниями 4—5 и 6—7, параллельными плоскости заделки, и рассмот- 
рим их относительный угол поворота В вокруг главной оси. Соответ; 
ственно этому углу получим продольное перемещение 


=. 


С другой стороны, это же перемещение может быть выражено через 
напряжение о, вдоль луча 


ео 
Е с0$0 
или 
9 АЕ 
—_ В 60320 
Приравнивая правые части выражений для и, получим ы". 
ВЕ 


эн 
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Выразим через о, нормальные и касательные напряжения в сечении 
крыла, параллельном плоскости заделки при <о$ у=1 (фиг. 170,8): 


—= 09 СО52 9, (197) 
<=0,5 оз зп 20. (198) 
Подставляя в уравнение (197) значение оз, получим 


ВЕ д 
050. 
ед 


в —= — 
А 


ь 72) 
Найдя постоянную — из уравнения равновесия 


М= | узаЕ, 
Е 
определим 
М 
мых (199) 


где 
ф=605" 0 


ф — редукционный коэффициент; 
= \ у аР — момент инерции редуцированного сечения, парал- 
Е 


лельного плоскости заделки. 
Учитывая, что 


АР ==.5 й 
: с0$2 0 ° 
получим ь : 
— 21/1», 
где 
х 
й не 28 с05? 0 46, (200) 
0 


д — приведенная толщина обшивки с учетом рассредоточенной 
площади пояса лонжерона или стрингера. 

Для крыла прямоугольного поперечного сечения высоты Л и по- 
стоянной толщины 6 получим из уравнения (200) 


п“ (х-+0,5 125, (201) 


Подставляя это значение /1 в выражение для [, найдем из урав- 
нения (199) 
21 5Н (+0, 5 за 2х) 
а из уравнения (197) 
ее ОВФИЙ 
2, 8Н (4+0,5 эт 2%) 
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На фиг. 171 нанесены кривые о, о, и т, отнесенные к сред- 


рт 1 с 
ним напряжениям —1В НКЦИИ Ху = при‘, ‘60°. 
р ых еб Из 
фигуры видно, что нормальные напряжения значительно кон- 
центрируются у задних лонжеронов, 


Примечание. Формулой (199) можно приближенно пользоваться 
для крыла.с лонжеронами, перпендикулярными фюзеляжу, а также для 
пластины. 


Определение касательных напряжений 


Задача определения касательных напряжений в сечениях об- 
шивки вдоль лучей является многократно статически неопределимой. 
За основную систему примем сечение крыла с открытыми межлон- 
жеронными контурами (фиг. 172,а). В таком случае лишними неиз- 
вестными будут крутящие моменты, возникающие в контурах. 


Порядок расчета состоит в следующем. Вначале ‘найдем по- 


гонные касательные силы 4, в основной системе от поперечной 
90621 49 

силы (, затем определим момент 3, сил: О, ЧЁ и а а. 
СО$ 


носительно оси =. Далее, распределим этот момент между кон- 
турами пропорционально их жесткости кручения 


И 
Е, 
1 УС; р 


— жесткость кручения замкнутого контура; 


АЕ: 


фа 


Е, — площадь, ограниченная {-тым замкнутым контуром 
(фиг. 172, а). 
Определив », находим дополнительно к 49, погонные каса- 
тельные силы 


у 

Принимая приближенно разности значений Ла; в стенках промежу- 
точных Лонжеронов равными нулю, получим, что момент УХ, вос- 
примется наружным контуром сечения крыла. 

Перейдем к расчету основной системы от поперечной силы. Опре- 
делим погонные касательные силы в стенках лонжеронов ди, при- 
нимая угловое расстояние между ними равным 49. Из фиг. 172,6 
получим 


аМ№ у аЕ (21) 
=-——С050== — ©0587 202 
бо т с0$ ( ‚> с05° 0 49, (202) 
где 
Е(=) =; (203) 
‚41 


М — изгибающий момент в сечении крыла, ‘параллельном плос- 
кости заделки; | 
|1 — определяется по формуле (201). 
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Фиг. 171. 


Фиг. 172. 


оби ний С оная 
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По 4до« определим поперечную силу любого лонжерона 


аЕР(= 
О =9„Н=Н тео со? 0 06, (204). 
1 
которая распределяется между лонжеронами пропорционально их 
изгибающим моментам. 
Вычислим момент внешних и внутренних сил, действующих 
на отсеченную часть крыла (0, 9 4Ё и *64[) относительно 


оси = (фиг. 172, а): 


. М, =Ф 40241 —ф 841 — Чхи,, 
(205) 
где ()„— погонные силы, полу- 


ченные без гучета ко- 
нусности лонжеронов 
при нео 
421 21 
о — перпендикуляр, опу- 
щенный из полюса о 
на элемент длины 4 
х!„— координата центра 
приложения силы О. 
;. Поделив значение первого 
слагаемого равенства (205) на 
величину силы @, получим ко- 
ординату центра жесткости от- 
крытого контура сечения крыла 
(фиг. 172,а) 


$ 9% о а 

и д й 

Линия центров жесткости (фиг. 173) является следом плоскости, 
в которой лежит равнодействующая внутренних сил: АМ, Чо и 
тд 41. Эта линия проходит через нижнюю вершину треугольника 9, 
в которой сходятся элементы продольного набора крыла. 

Имея ось жесткости, находим крутящий момент в сечении 4—5 


3, = Ча, 


где 4 — расстояние от центра давления до юси жесткости. 
Момент силы О на плече с уравновешивается моментом сил тб 41. 
Примечание. В случае крепления двигателя к крылу на ‘+ пилоне 
необходимо учесть также крутящий момент 
| Е: = РИ, 


где Ри й — тяга двигателя и ее плечо до плоскости хорд. 


Сама же сила Р воспринимается изгибом крыла в его плоскости. 
Настоящее примечание относится также и к предыдущим силовым 
схемам треугольного крыла. 
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2, 


Фиг. 173. 


МОНОБЛОЧНОЕ КРЫЛО СО СХОДЯЩИМИСЯ СТРИНГЕРАМИ 
И С ВНУТРЕННИМ ПОДКОСОМ 


Силовая схема рассматриваемого крыла (фиг. 174,4) аналогична 
схеме стреловидного крыла (см. фиг. 138,4) и состоит из каркаса, 
образованного стрингерами, сходящимися в нижней вершине тре- 


угольника, системы нор- 
мальных нервюр и уси- 
ленных — бортовой 1—2, 
корневой 2—0 и под узлы 
механизации. Крыло опи- 
рается шарнирными узла- 


ми на борту фюзеляжа и. 


подкосной балке. По ус- 
ловиям компоновки рас- 
сматриваемая схема вы- 
годней крыла, описанного 
на стр. 136, вследствие то- 
го, что стрингеры и обшив- 
ка кончаются у бортовой 
нервюры, в фюзеляже ос- 
вобождается значитель- 
ный объем. 

По изгибу крыло мож- 
но схематизировать в ви- 
де двухопорной балки с 
опорами на фюзеляже и 
подкосной балке, а по 
кручению — в виде балки, 
заделанной в плоскости 
корневой нервюры 2—5. 
Для приближенного рас- 
чета на изгиб можно при- 
нять, что напряжения 
вдоль образующих крыла 
су в сечении 2—9 распре- 


[5 
УХ 


О 


02-53 


\ 


Фиг. 174. 


делены равномерно. В таком случае, принимая сечение крыла за пря- 


моугольник (фиг. 174,6), получим 


где М, В, Нид — изгибающий момент, ширина, средняя высота и 
приведенная толщина панели корневого сечения 


2—3. 


Напряжение вдоль луча у бортовой нервюры уравновешивается 
касательными напряжениями элементарного треугольника обшивки 


(фиг. 174,в). 


Глава УП 
ЭЛЕРОНЫ, МЕХАНИЗАЦИЯ КРЫЛА И ОПЕРЕНИЕ 


ЭЛЕРОНЫ 


Элероны служат для обеспечения поперечной управляемости са- 
молета. Нагрузками элерона являются аэродинамические силы, 
приложенные к его обшивке в виде давления и разрежения. Силой 
веса и инерционными силами массы элеронов можно. пренебречь 
ввиду их малости. Аэродинамические нагрузки элерона могут воз- 


била тяги 


прадления 
$ ыы 


Фиг. 175. 


никать как при нейтральном, так и при отклоненном его положении. 
Нагрузка элерона пропорциональна его площади $, и скоростному 
напору 0. 
Рь = &/5.4, (206) 
где А — коэффициент, задаваемый нормами ‘прочности; 
Г — коэффициент безопасности. 


По хорде элерона нагрузка распределяется по закону трапеции, 
а по его размаху — пропорционально хордам. 

Рассмотрим расчет элерона. Элерон состоит из каркаса (обычно 
один лонжерон и ряд нервюр), обшитого металлическим листом. 

Воздушная нагрузка воспринимается обшивкой и передается ею 
на нервюры (фиг. 175,а), которые работают на изгиб (фиг. 175,6) и 


144 


передают свою нагрузку на лонжерон, создавая кручение элерона 
моментами 
АР... 0 ` 


| нерв” » 
воспринимаемыми замкнутым контуром обшивки. 


Крутящие моменты уравновешиваются парой сил со стороны 
тяги управления и узлов подвески элерона. Лонжерон, восприняв 
нагрузки от нервюр, передает их своим изгибом на опоры. На 
фиг. 176 построены эпюры поперечных сил, изгибающих и крутящих 
моментов трехопорного элерона. Скачки на эпюре 3 получаются от 
силы тяги управления и опорных реакций 
элерона. 

Лонжерон элерона, строго говоря, дол- 
жен рассчитываться как многоопорная 
балка переменной жесткости, загружен- 
ная переменной нагрузкой и на упругих 
опорах. Изгибающий момент над средней 
опорой можно определить приближенно 
из уравнения трех моментов 


+ ’ ОВ 


принимая нагрузку элерона 4. и жесткость Фиг. 176. 
изгиба постоянными по его длине. | 

По эпюрам О, М и проверяем прочность элерона. Касатель- 
ное напряжение в обшивке 


г. /. п 


О о 

_ 2Р‘боб 3% ЛЯ 

где К — площадь, ограниченная замкнутым контуром обшивки. 
дб — толщина общивки. = 
Касательное напряжение в стенке лонжерона 


и 
где Н и д.-т — высота лонжерона и толщина стенки. 
Нормальные напряжения в. поясе лонжерона 
М 
НР’ 
где Р, — площадь сечения пояса с учетом присоединенной обшивки. 


э 


в = 


МЕХАНИЗАЦИЯ КРЫЛА 


Механизация крыла (щитки, закрылки и др.) применяется для 
уменьшения взлетной и посадочной скорости, а также иногда для 
улучшения маневренных свойств самолета. Рассмотрим силовые 


10: = 767 145 


схемы и расчет конструкций отдельных видов механизации. На ме- 
ханизацию действует воздушная нагрузка как в нейтральном, так 
и в открытом положении. Величина нагрузки определяется в соот- 
ветствии с формулой (206) по значению площади щитка $ и ве- 
личине посадочного скоростного напора дне. По хорде щитка на- 
грузка распределяется по закону трапеции, а по его размаху — 
пропорционально хордам. 
Перейдем к рассмотрению некоторых видов механизации. 


Простой щиток 


Такой щиток (фиг. 177) представляет собой несущую поверх- 
ность, которая выделяется из нижней хвостовой части крыла с не- 
полвижной осью вращения. Конструктивно простой щиток обычно 
состоит (фиг. 178) из одного лонжерона, нервюр и обшивки, постав- 
ленной с одной строны. Щиток крепят к крылу шомполом, вокруг 
которого щиток вращается. Управляется он (фиг. 179,4) основной 
тягой, которая движется вдоль крыла и соединяется © лонжероном 


Лонжерон 


Нервюры 


Фиг. 177. Фиг. 178. 


щитка рядом тяг-тандеров. Тяги и тандеры соединяются с основной 
тягой (фиг. 179,6) болтами, которые обеспечивают их взаимный 
поворот, а с лонжероном (фиг. 179,6) шарнирными болтами. 

Рассмотрим работу и расчет элементов щитка. Воздушная на- 
грузка (фиг. 179,а), приложенная к обшивке, передается ею на нер- 
вюры. Все нервюры щитка присоединены к лонжерону и шомполь- 
ному соединению, вследствие этого каждая нервюра является двух- 
опорной балкой и вся нагрузка передается с нервюр на лонжерон 
и шомпольное соединение. — 

Ввиду того что лонжерон располагается близко от центра дав- 
ления, на шомпольное соединение приходится малая нагрузка. 
Таким образом, почти вся нагрузка щитка приложена к лонжерону 
в местах крепления нервюр в виде сосредоточенных сил. 

Опорами для лонжерона являются тяги-тандеры. Следовательно, 
нагрузка с лонжерона передается на тяги-тандеры, заставляя ра“ 
ботать его на изгиб как многоопорную балку. А. | 
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Тяги-тандеры, являясь для лонжерона опорами, работают’ на 
сжатие, передавая нагрузку на основную тягу управления щитком, 
которая работает на изгиб и осевое усилие. Обычно тяги-тандеры 
не располагаются в плоскости действия внешней нагрузки лонже- 
рона. Это приводит к тому, что отдельные нервюры на участке 
между лонжероном и шомпольным соединением работают на растя- 
жение, передавая нагрузку на крыло через шомпол. 


После того, как мы выяснили работу элементов щитка, рассмот* 
рим порядок расчета некоторых его элементов. 
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Фиг. 179. 


Нервюра. Внешняя нагрузка нервюры 
Р‚ = 4 ща, 


где 9и— погонная нагрузка щитка, которая берется по ‘нормам 
прочности; 
а — расстояние между нервюрами. 


Нагрузка нервюры распределяется ‘по хорде по закону трапеции: 
Нервюра (фиг. 180) от распределенной нагрузки работает на изгиб: 

Опасным может оказаться сечение нервюры около лонжерона, у 
которого она разрезана. Верхние пояса нервюры соединяются на- 
кладками, а нижние — обшивкой. Стенки нервюры не передают 
нормальных сил. Следовательно, _изгибающий момент восприни* 
мается парой сил (фиг. 181,4). Проверяют только сжатую зону, 
которая может потерять устойчивость. ``. ик» 


10= [47 


_ Сжимающие напряжения в полке нервюры найдем, если момент 
нервюры „М. разделим. на ее высоту # и на площадь сжатой зоны 65 


ВА 1 
| Вия 


Я сжимающие напряжения должны быть ниже критических. 
От действия поперечных сил в стенках нервюр появляются каса- 
тельные напряжения, которые по величине малы. Поперечные силы 


Завета‘ _ Поннерон 


Нербюра 
6) 


-Й 


Г. К о 


Фиг. 180. Фи. 181. 


со стенок нервюр передаются на стенку лонжерона заклепками 
(фиг. 181,6). 

Лонжерон. Опорные реакции нервюр с обратным знаком 
являются внешними нагрузками лонжерона. Так как нервюры рас- 
положены относительно часто, то можно считать лонжерон нагру- 
женным распределенными силами. Величина погонной нагрузки 

лонжерона (фиг. 182) будет | 


С 


Чл —= Чщ В 


Под действием этой нагрузки лонжерон 
работает на поперечный изгиб. На фиг. 183 
построены эпюры поперечных сил О и изги- 
бающих моментов М трехопорного лонжеро- 

Фиг, 182. на. Изгибающий момент над средней опорой 

можно определить по уравнению трех мо- 

‘ментов: (207); принимая приближенно нагрузку лась фены и жест- 
кость его изгиба постоянными по длине. 

По эпюре изгибающих моментов М можно найти нормальные 
напряжения о сжатой зоны, которая может потерять устойчивость. 
Нормальные напряжения 


а ака А э 
где. т момент сопротивления сечения лонжерона с прилегающей 
_., „обшивкой (фиг. 184). | 


`Напряжения о должны быть ниже критических. 
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Тяги-тандеры работают на сжатие. Осевое усилие в каждой 
тяге $; должно быть таким, чтобы его составляющая, перпендику- 
лярная плоскости щитка, давала реакцию КЮ; лонжерона (см. 
фиг. 183). В таком случае 


К: | 
5=— 
я С0$ ($к;} 
где 5,Ю,— угол между тягой-тандером и 
нормалью к щитку. 


Усилия в тягах-тандерах определяют 
для разных углов отклонения щитка. Объ- 
ясняется это тем, что в промежуточных 


Фиг. 183. Фиг. 184. 


его положениях, несмотря на то, что внешняя нагрузка будет мень- 
Л 


шей величиной, но из-за малых значений с0з ($5; Ю;) усилие $5; мо- 
жет оказаться большим. | р 

Чтобы не делать в промежуточных положениях щитка дополни- 
тельных расчетов лонжерона для определения реакций Ю;, можно 
считать эти реакции пропорциональными полной нагрузке щитка. 

Прочность тяг-тандеров проверяют на продольный изгиб, т. е. 
усилия $; должны быть ниже критических усилий продольного из- 
гиба шарнирно опертого. стержня. 


Сдвижной щиток | 

Конструкция такого щитка мало отличается ют конструкции 
простого щитка. Различие состоит лишь в кинематике. Рассматри- 
ваемый щиток одновременно с отклонением вниз (фиг. 185) сдви- 
гается назад, перекатываясь на роликах или скользя по 'направляю- 
щим рельсам. Щиток передвигается подъемником, удерживающим 
его в отклоненном положении. 

Для расчета щитка необходимо построить эпюры поперечных сил, 
изгибающих и крутящих моментов. С этой целью следует вначале 
определить опорные реакции щитка, опорами которого являются 
подъемник и ролики. Пренебрегая силами трения роликов о рельс, 
найдем, что их реакции проходят через точку 3 пересечения радиусов 
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качения роликов. Таким образом, щиток опирается как бы на точ- 
ки и на подъемник. 
Усилие Т в подъемнике найдем из уравнения моментов относи- 
тельно точки 9: 
Г`-= Р 


у. 1 

щ Ь к 

Имея усилие Т и нагрузку щитка, определяем его опорные реакции 
в точках 9 (фиг. 186). 

Реакции, нормальные плоскости щитка А», находим от распре- 
деленной нагрузки ди и силы ТзшВ (фиг. 186,4), где В — угол 
между подъемником и плоскостью щитка, а параллельные плоскости 
щитка №; — от силы Т с0зВ (фиг. 186,6). Имея Юв и Ка, находим 
суммарные реакции роликов Ю; в точках 3 (фиг. 186,в). Равнодей- 
ствующая реакций К; дает силу К, линия действия которой должна 
пройти через точку 4 пересечения сил Ги Ру (см. фиг. 185). Зная 
силы Ю;, определяем также усилия, действующие на ролики. Опре- 
делив реакции щитка, строим эпюры поперечных сил, изгибающих и 
крутящих моментов (фиг. 186,г). Сосредоточенные крутящие момен- 
ты на опорах и в пролете щитка относительно оси лонжерона нахо- 
дим как произведение сил А; на плечи с; и силы Т на плечо 4 (фиг. 
185). По значениям О, М и \ находим напряжения в сечениях 
щитка. 


мы 


Закрылок 


Закрылок представляет собой хвостовую часть крыла (фиг. 187), 
которую можно отклонить вниз. Следовательно, закрылок по суще- 
ству является элероном, который на 
обеих консолях крыла отклоняется 


в одну сторону (вниз). Нагрузками о а 


для закрылков являются аэродина- ы_№® 
мические силы, задаваемые нормами | в 
прочности. Конструктивно закрылок ь 
выполняется так же, как элерон и Фиг. 187. 


таким же образом соединен с кры- 
лом. Ввиду полной аналогии закрылка и элерона он рассчитывается 


так же, как элерон. 


ХВОСТОВОЕ ОПЕРЕНИЕ 


Хвостовое оперение обеспечивает балансировку, устойчивость и 
управляемость самолета. Оперение делится на вертикальное и гори- 
зонтальное, которые состоят из киля с рулем поворота и стабили- 
затора с рулем высоты. Для сверхзвуковых самолетов применяется 
также управляемый стабилизатор (без руля высоты) вследствие 
малой эффективности руля на сверхзвуковых скоростях. 

Внешние нагрузки. Нагрузками оперения являются 
аэродинамические и массовые силы. Эти нагрузки определяют по 
нормам прочности для ряда расчетных случаев. Часть этих случаев 
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представляет собой уравновешивание аэродинамических моментов 
самолета. При этом нагрузка оперения будет 


; М _ 
Туравн = 7 ы 


где М — момент аэродинамических сил самолета относительно од- 
ной или другой его оси, проходящей через центр тяжести; 
Г, — расстояние от ц. т. самолета до ц. д. соответствующего опе- 
рения; 
Г — коэффициент безопасности. 

Вторая часть расчетных случаев соответствует полету в неспо- 
койном воздухе и при маневре (когда летчик отклоняет рули на угол 
больше, чем требуется для уравновешивания аэродинамических 
моментов самолета). 


Маневренная нагрузка пропорциональна площади оперения 
5.. о› перегрузке самолета 17°, получающейся на маневре, и нагрузке 


на м? крыла ЕЯ 


АУ — УК Ро, о 
где ^;, — коэффициент, задаваемый нормами прочности. 
Суммарная нагрузка горизонтального оперения будет 
уе ах, 


' 
Для горизонтального оперения рассматривается также случай 
несимметричного его загружения, когда от его нагрузки получается 
момент относительно продольной оси х самолета 


№ в ЛЕ. м о? 


где /[... — размах оперения; 
К› — коэффициент, задаваемый нормами прочности. 


Для вертикального оперения, кроме перечисленных случаев, 
учитывается также нагрузка, которая создается несимметричной 
тягой двигателей, расположенных в крыле. Возникающий при этом 
заворачивающий момент самолета М, гасится нагрузкой вертикаль- 
ного оперения 


Му 
| Рь, =] ? 
[в.о 
где /ьо — расстояние от ц.т. самолета до ц.д. вертикального опе- 


рения. 


Кроме раздельного действия нагрузок на то или иное оперение, 
рассматривается случай их совместного действия. По хорде опере- 
ния нагрузку распределяют в зависимости от отклонения руля, а по 
размаху — пропорционально хордам оперения. 

Конструкция горизонтального и вертикального оперения анало- 
гична конструкции крыла и элерона. 

Силовые схемы стабилизатора и киля подобны схемам крыла, а 
рулей — схеме элерона. 
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Порядок расчета оперения. Вследствие того что по 
конструкции горизонтальное и вертикальное оперения аналогичны, 
то их порядок расчета будет один и тот же. По нормам прочности 
определяем воздушную нагрузку, действующую на оперение, и за- 
кон ее распределения и строим эпюры погонных нагрузок для ста- 
билизатора, киля и рулей. По этим нагрузкам строим эпюры попе- 
речных сил, изгибающих и крутящих моментов. Для построения этих 
эпюр определяем опорные реакции рулей. В зависимости от числа 
опор задача определения реакций может быть статически опреде- 
лимой (двухопорный руль) или неопределимой (число опор больше 
двух). Рассмотрим для примера случай трехопорного руля (фиг. 188). 
Приняв за лишнюю, неизвестную среднюю опорную реакцию 


Фиг. 188. 


руля А», найдем ее из решения статически неопределимой системы 
(при постоянных жесткостях и нагрузке по размаху оперения) 


на Юо —\ Гр Рр 
р 8 8 № 
Утик. 
Гст 17 ((1)ст.круч 


где Р› и Р.— нагрузки на руль и стабилизатор (киль); 
[и В— длина и ширина стабилизатора (фиг. 188); 
р и /„— моменты инерции руля и стабилизатора; 


(@Г) а. круч— Жесткость кручения стабилизатора. 

Из формулы для А, следует, что при абсолютно жестком 
стабилизаторе бе что совпадает с решением, получаемым 
из уравнения трех моментов (207). При выводе формулы для К» 
не учитывалась деформация кручения руля. | 

Определив опорные реакции руля, строим эпюры О, М и ЖЖ. По 


силам и моментам находим нормальные и касательные напряжения 
в рулях, как в элероне, а в стабилизаторе и киле, как в крыле. 


153 


При этом надо иметь в виду, что расчет корневой части стрело- 
видного киля, несмотря на ее асимметрию (фиг. 189,4), можно 
проводить по формулам для симметричного стреловидного крыла. 


Фиг. 189. 


Фиг. 190. 


Объясняется это тем, что увеличение жесткости подфюзеляжной 
части киля, обусловленное переменностью нормальных напряжений 
оф на ее длине ОР (фиг. 189,6), компенсируется Вы 
уменьшением этой жесткости от сдвига обшивки подкилевой част 
фюзеляжа. 
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Расчет управляемого стабилизатора зависит от 
его силовой схемы. На фиг. 190 показано треугольное оперение, 
силовая схема которого состоит из одного лонжерона, опертого в 
точках 0—2 и являющегося осью вращения, а также усиленных 
нервюр 1—2 и 2—9. Узел 2 соединения усиленных нервюр с лон- 
жероном должен быть моментным. На участке 0—2 лонжерон 


желательно сделать замкнутого сечения, так как он работает на 
кручение. 


Расчет оперения состоит в следующем: воздушную нагрузку 
переносим в плоскостях нервюр на лонжерон участка 2—4 и на 
бортовую нервюру 1—2 с крутящими моментами. Строим эпюры 
поперечных сил, изгибающих и крутящих моментов вдоль лонже- 
рона. Значения поперечной силы и моментов лонжерона на под- 
фюзеляжном участке 0—2 можно выразить непосредственно через 
силу Р:. о, действующую на оперение: 


а 
Чь=Р, о в , 
Мъ=Р,. за, 
Ре 


Поперечная сила и изгибающий момент воспринимаются лон- 
жероном. Крутящий момент в консоли воспринимается замкнутым 
контуром обшивки, а на участке 0—2 кручением лонжерона. 


Бортовая нервюра 1—-2 работает на изгиб от нагрузки носка 
1|—2—9, как консольная балка, заделанная в узле 2. Корневая нер- 
вюра 2—8 работает на изгиб, передавая на узел 2 крутящий момент 
оперения. 


ВЛИЯНИЕ УПРУГОСТИ ЧАСТЕЙ КОНСТРУКЦИИ САМОЛЕТА 
НА ЭФФЕКТИВНОСТЬ ЭЛЕРОНОВ И ОПЕРЕНИЯ 


Рассмотрим влияние упругости крыла и фюзеляжа на эффек- 
тивность элеронов и оперения. При отклонении той или иной рулевой 
поверхности деформируется ее опорная конструкция, в результате 
чего уменьшается эффективный угол 
атаки крыла или оперения. На фиг. 
191 показано отклонение руля высо- 
ты вверх, что создает изгиб фюзеля- 
жа вниз. Вследствие этого увеличи- 
вается угол атаки горизонтального 
оперения, а вместе с тем уменьшает- 
ся его эффективность. То же самое Фиг. 191. 
получается при отклонении элерона. 


В результате отклонения элерона, например, вниз (фиг. 192), 
возникают кручение и изгиб крыла, вследствие чегс уменьшается 
эффективный угол атаки крыла, обусловленный отклонением эле- 
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рона, а значит уменьшается эффективность самого элерона. Для 
количественной оценки сказанного поступим следующим образом. 
Дополнительная подъемная сила крыла или оперения, возникающая 
в результате отклонения элерона или руля при жесткой, недеформи- 
рующейся опорной конструкции будет 


АХ: = С" А ьЭЧ, (208) 


где Лаь — эффективный угол атаки, обусловленный отклонением 
рулевой поверхности, 
$ — площадь оперения или элеронной части крыла. 
Центр давления силы АУ» принимаем приближенно на оси 
зоащения рулевой поверхности. Так как опорная конструкция 


Угль! криТКИ крыла 


у Фиг. 192. 


в действительности является упругой, то за счет ее деформации 
получится угол атаки Дау и соответствующая ему дополнительная 
подъемная ‹ила 


$4. (209) 


Эта сила направлена в сторону, противоположную силе ЛУ», 
и приложена в фокусе крыла или оперения. Ввиду того, что 
угол Ла,а› зависит от сил АУжи АТ, то сила АУ» будет функцией 
скорости в степени выше второй. Поэтому кривые, изображаю- 
щие ЛУ„идДУ,в в зависимости от скорости, пересекаются при неко- 
тором ее значении (фиг. 193,а). На фиг. 193,6 дан график относи- 
тельной разности указанных сил 


—— 11% 
АР упр Су Лавр 
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в функции 9. Величина ДУ характеризует эффективность рулевой 
поверхности. Из графика видно, что при некотором значении о 
эффективность становится равной нулю, а при дальнейшем увели- 
чении скорости полета получается отрицательной. Такая скорость 


ЗУ 


Фиг. 193. 


называется скоростью реверса 9». Определим эту скорость. 'Учиты- 
вая, что при 9==90р» сила АУ» равна АУ, найдем, что опорная кон- 
струкция, нагруженная моментом ЛУ„а, деформируется на угол 


ДАн-=А 7 „ада М=1ь 


где Лам-—! — угол кручения крыла или девиация фюзеляжа от дей- 
ствия единичного момента; 
а — расстояние между фокусом крыла или оперения и шар- 
ниром рулевой поверхности. 


Подставляя Дау в уравнение (209) и заменяя при этом АУ 
на АУ», получим скорость реверса 


2 
рев и Аа 4, $0 


Из полученного выражения следует, что скорость реверса возра- 
стает с высотой полета. Влияние на О» числа М сказывается поло- 
жением фокуса (размер а) и величиной си“. На сверхзвуковых скоро- 
стях полета с ростом числа М убывает суб (см. фиг. 12), соответст- 
венно чему возрастает 9». Скорость реверса пропорциональна 
корню из жесткости опорной конструкции, ибо угол Аам_! обратно 
пропорционален указанной жесткости. ` 

Приведем значение угла Аа и -! для фюзеляжа и крыла. Рассмат- 
ривая изгиб фюзеляжа как консольной балки постоянного сечения, 
нагруженной единичным моментом (фиг. 191), получим 

1ф 
Аа М1 Е , 
где %и [+ — длина и средний момент инерции хвостовой части 
| фюзеляжа. 

Подставляя значение Аам_—1в уравнение (210), найдем скорость 

реверса горизонтального оперения без учета его собственной дефор- 
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мации. При этом в формуле (210) под площадью $ следует понимать 
площадь горизонтального оперения. Числовые расчеты показывают, 
что ввиду большой жесткости фюзеляжа эта скорость оказывается 
весьма значительной. 

Следует иметь в виду, что для управляемого стабилизатора ско- 
рость реверса равна бесконечности. Объясняется это тем, что силы 
АУ и АУ, проходят через одну точку — фокус оперения. Поэтому 
всегда АУ„>АУул. В результате а=0 и по формуле (210) получим 
Орез==00. 

Определим угол Аа м—1, получающийся при реверсе элеронов. 
Этот угол здесь обусловливается кручением и изгибом крыла. Рас- 
сматривая крыло постоянного сечения, нагруженное единичным 
моментом в сечении по середине длины элерона, найдем угол за счет 
кручения крыла (фиг. 192) 


аа [. с032 у 
круч — О 
и изгиба его 
и Я М. [$112 
|@д — =— — $ П —— к 
мет |, А= А Е 


А 
где Г — девиация крыла; 
> | 


ЕГ и С[ь» — средние жесткости изгиба и кручения крыла; 
[. — длина крыла вдоль оси жесткости от середины элерона 
до заделки; 
Ги х— прогиб и угол стреловидности. 


Суммируя Ая. и 4%, получим 
[, с0$2 7 [. $112 
о. 11) 
М=1 т м (211) 


Подставляя значение Аам— в выражение (210), найдем скорость 
реверса элеронов. При этом под площадью $ следует понимать пло- 
щадь элеронной части консоли, предполагая, что отклонение элерона 
меняет нагрузку только на занятой им части крыла. 

Из выражения для Аа м— видно, что скорость реверса элеронов 
зависит от угла стреловидности крыла. Для прямого крыла (х=0) 
скорость будет пропорциональна корню из жесткости его на круче- 
ние, а для стреловидного — будет сильно зависеть от жесткости на 
изгиб. 

Тем не менее, как следует из сравнительных расчетов по форму- 
лам (210) и (211) для обычных соотношений жесткостей изгиба 
и кручения скорость, как правило, мало отличается от ‹корости 
реверса прямого угла. 

При существующих значениях жесткостей СТ» и ЕТ скорость 
реверса элеронов получается не намного больше максимально воз- 
можной скорости полета. Для обеспечения ‘необходимого запаса 
в скорости реверса элеронов стреловидного крыла приходится уве- 


158 


личивать его жесткости кручения и изгиба. К сказанному следует 
добавить, что упругость проводки управления также уменьшит 
эффективность рулевых поверхностей. Это в свою очередь потребует 
увеличения жесткости проводки управления. 

Вопрос о необходимых жесткостях крыла, фюзеляжа и проводки 
управления, удовлетворяющих потребной эффективности элеронов и 
оперения решается нормами прочности. 


Пример. Определим скорость реверса элеронов истребителя при полете его 
] 


у земли (=>) по следующим данным: у =45°; с,0=3,5; площадь элеронной 


части крыла 5$=3 м?; длина крыла от середины элерона до заделки [.=3,8 м; 
момент инерции на изгиб /=8500 см“ и на кручение [кр =10% см“; расстояние 
между фокусом крыла и осью вращения элерона а=1| м. Материал конструкции 
дуралюмин (Е=7'. 105 кг/см?; @=2,7. 105 кг/см?). 


Решение: По формуле (211) находим 
_ 980. (0,707)? 380. (0,707)? _ 
2,7. 105.104 7.105.8500 
=0,707-10- 7-0,32.10-7=1,027.10—". 
Из полученного результата видно, что влияние изгиба крыла довольно 


значительно и возросло бы с увеличением угла стреловидности. По формуле (210) 
определяем скорость реверса элеронов 


Аам_1 


2 | 
Фрев= — 388 м/бсек=1400 км/час. 


1 027. 0-7.3,5.3. 


ОЕ ООО ООО ООО ООС ТОО СОСО СОСТОИТСЯ СОСО ОСИ ООО ОС ОС ЯСИН 
ООС ООО ООО ОО СООО ООС О ООС ОСОСООО СООО ООС СООО ЛОСОСЯ СОО ОТСОС ОО ОТСОС ООО ТОС СОС СЯ ЕЕИИИИИИ 


Глава УШ 
ВИБРАЦИИ КРЫЛА И ОПЕРЕНИЯ 


Причиной колебаний крыла и оперения может быть двигатель- 
ная установка, срывное обтекание частей самолета и взаимодействие 
воздушного потока с деформирующейся конструкцией. 

Вибрации, вызванные двигательной установкой, зависят от сте- 
пени балансировки ее вращающихся частей. Эти колебания устра- 
няются эластичной подвеской двигателя на резиновых демпиферах. 
Однако на реактивных самолетах этого можно не делать ввиду ма- 
лого дисбаланса турбины двигателя. | 

Вибрации хвостового оперения, вызванные срывным обтеканием 
впереди лежащих частей самолета, называются бафтингом. Предот- 
вратить эти колебания можно устранением причин срыва потока или 
соответствующим расположением оперения относительно крыла. 

Колебания крыла и оперения, вызванные воздушным потоком 
и деформациями, называются флаттером. В результате деформаций 
конструкции меняются углы атаки, а возникающие при этом допол- 
нительные аэродинамические силы поддерживают колебания. Поэто- 
му их также называют самовозбуждающимися. Флаттер является 
наиболее опасным типом вибраций и бывает различных форм. Рас- 
смотрим некоторые из них. 


ИЗГИБНО-КРУТИЛЬНЫЙ ФЛАТТЕР КРЫЛА 


Такое название флаттера соответствует совместной изгибно-кру- 
тильной форме деформации крыла. Рассмотрим физическую сторону 
вопроса. Пусть под воздействием какой-либо причины (например, 
кратковременного порыва воздуха) крыло изогнулось вверх 
(фиг. 194,а). Тогда от действия упругой силы Ри, проходящей через 
ц. ж., крыло с ускорением будет возвращаться к нейтральному по- 
ложению. Ввиду того что ц.т. крыла расположен сзади его ц. ж., оно 
закрутится моментом инерционной силы Ринери На отрицательный 
угол атаки Адбупр. 

Соответственно этому углу возникает дополнительная аэродина- 
мическая погонная по длине крыла возбуждающая ‹ила 


ДУ, 6 =“ Аа, рб 0$, (212) 
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а соответственно вертикальной скорости крыла о появится до- 


полнительная аэродинамическая погонная демпфирующая сила 
А рег == Су в т" Х, (213) 


где о и 9 — скорость и ей соответствующий скоростной напор; 
р — хорда крыла в сечении по потоку. 


Аэродинамическими силами, вызванными угловой скоростью 
Аа 
уп 


ик пренебрегаем. 


Дополнительные аэродинамические силы, приложенные в фокусе 
крыла, могут увеличить амплитуды изгиба и кручения, вызывая 


АУдемп 'Р инерц 
—— —_ 


а) й ) 
Фиг. 194. 


сдвиг фаз между прогибом и круткой. Это обстоятельство может 
привести к усилению колебаний. Имея запас кинетической энергии, 
крыло по инерции пройдет нейтральное положение. При этом упру- 
гие и инерционные силы изменят свое направление и крыло начнет 
раскручиваться в противоположную сторону. При движении крыла 
из нижнего положения (фиг. 194,6) вверх под действием упругих сил 
оно будет закручено на положительный угол атаки Лау. При этом 
опять появятся дополнительные аэродинамические силы, которые 
могут усилить колебания. 

Выше были рассмотрены изгибно-крутильные колебания крыла, 
вызванные импульсом изгиба. Однако следует отметить, что такие 
же колебания получаются при возмущении крыла импульсом круче- 
ния. Таким образом, совместные изгибно-крутильные колебания 
крыла обусловливаются в основном несовпадением его ц.т. с ц. ж. 
и получаются независимо от характера возмущения. 


Ны > . 767 161 


На фиг. 195 даны графики работ А сил ДУ,..6 и ДУ, построен- 
ные согласно формулам (212) и (213) в функции скорости. Отре- 
зок об соответствует работе демпфирующих сил конструкции. Так как 
возбуждающие силы пропорциональны квадрату скорости полета, 
а демпфирующие — ее первой степени, то при некоторой скорости 
полета, называемой критической скоростью флаттера о, работы 
возбуждающих и демпфирующих сил окажутся равными и колеба- 


ЗК р 


80 инерц 
о = 


Я Работа возбужда- 
ющих сил 
Работа демпфи- 
рующих сил 
Ь 


Линия @04и/с08 
Осер жесткости . 
ЛИНИЯ ЦЕНТОВ ПЯЖЕСТЕЦ 


Укр 


Фиг. 195. Фиг. 196. 


ния получатся с постоянной амплитудой. При скорости 9< 9» коле- 
бания затухают, а при 9>0,, усиливаются. Для безопасности полета 
необходимо, чтобы 0» было больше максимально возможной ско- 
рости полета. Величина критической скорости регламентируется 
нормами прочности, 

Вопросу определения критической скорости посвящена специаль- 
ная литература *. | 

Мы приведем здесь приближенную оценку критической скорости, 
схематизируя крыло в виде консольной балки, погонная масса кото- 
рой сосредоточена на линии центров тяжестей (фиг. 196). Задача 
определения критической скорости является задачей устойчивости. 
Для выявления %к› дадим крылу импульс кручения с углом крут- 
ки Аа, изменение которого по длине крыла можно принять по 


закону косинуса 


74 
Аак==Докр ©0$ Е» 
где Аа — наибольший угол кручения; 
м = 
г—-—_— относительная координата. 


Если скорость полета будет меньше критической, то углы крутки 
станут уменьшаться и возникнут затухающие колебания. При ско- 
рости полета больше критической углы кручения будут увеличивать- 


* Е. П. Гроссман, Курс вибраций частей самолета, Оборонгиз, 1940, 
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ся и появятся колебания с возрастающей амплитудой. В том случае, 
когда скорость полета окажется равной критической, наибольшие 
значения углов крутки останутся без изменения. Этим условием 
безразличного равновесия и можно воспользоваться для определе- 
НИЯ Окр. Следовательно, при 9—0 аэродинамические возбуждающие 
силы АТьозб и сила инерции Р„„е должны быть равны друг другу. 


Таким образом, наибольший угол крутки, обусловленный кру- 
тящим моментом 


`2 
==. \ ГАУ >, 
0 
где Г — расстояние между фокусом и центром тяжести крыла 
(фиг. 196), должен равняться углу крутки Лощкь, т. е. 
1 


т _ К 
ря т >= А ббкр. (214) 


Подставляя в выражение для 3 значение АУ». из уравнения 
(212) и учитывая, что в сечении по потоку угол 


АДаь=Аа,рСо$ Х, 
найдем из уравнения (214) критическую скорость флаттера 
а 
бр — | Вр с0з у ° 


где 


27 оз "5 48 (215) 
0 


— (1 сов)? кво ажиыю ДИ 
Е = (1с05%Х) а, о 


г 


ПЕНН 
Ь с0$ % 
Для крыла с постоянными значениями 6, Г, су‘ и СГ», получим из 
выражений (215): 
бр. 
=- и (216) 


гс” урс0$ Хх. 


где $ — площадь двух консолей крыла. 

Критическую скорость флаттера 9„, обычно определяют интегри- 
рованием двух совместных дифференциальных уравнений изгиба 
и кручения крыла (см. фиг. 194). Если находить таким образом Эк, 
схематизируя крыло в виде упругой невесомой балки, на конце 
которой колеблется крыло эквивалентной площади и массы, то полу- 
чающийся результат совпадает с формулой (216). 
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‹ Из. формулы (216)находим, что критическая скорость флаттера 
обратно пропорциональна площади крыла и прямо пропорциональна 
корню из жесткости его на кручение. От жесткости изгиба ох» не 
зависит. С увеличением высоты полета критическая скорость растет. 


Влияние числа М на критическую скорость определяется значе- 


нием с, и расстоянием г между фокусом и центром тяжести. При 
сверхзвуковых скоростях полета (см. фиг. 12) 
ор будет расти с увеличением числа М. 

Так как критическая скорость обратно 


пропорциональна корню из Г, то следует 
уменьшать расстояние между фокусом и 
центром тяжести. Перемещение центра жест- 
кости никакого влияния на ок, не оказывает. 
Поэтому для увеличения критической скоро- 
сти в носок крыла часто закладывают груз 
(фиг. 197), перемещающий центр тяжести 
24° к фокусу. При совмещении фокуса с центром 
тяжести о обращается в бесконечность. 
Критическая скорость флаттера крыльев 
малых удлинений увеличивается ввиду ма- 
лого значения (*. 
Пример. Определим критическую скорость флат- 


у 


Фиг. 197. тера крыла истребителя по данным, приведенным на 
стр. 159, при значении площади крыла $=23 м? 
и г=0,18. 


По формуле (216) находим 


с м 
"р 98 3,5-0,18-0,707 — в ый 


ИЗГИБНО-ЭЛЕРОННЫЙ ФЛАТТЕР КРЫЛА 
И ФЛАТТЕР ХВОСТОВОГО ОПЕРЕНИЯ 


Рассмотрим влияние элеронов на флаттер крыла. Так как откло- 
нение элерона эквивалентно изменению угла атаки крыла, то оно 
аналогично кручению крыла. Следовательно, если даже крыло будет 
абсолютно жестким на кручение, то комбинация изгиба крыла и от- 
клонения элерона может явиться причиной колебаний. Самопроиз- 
вольное отклонение элеронов возникает вследствие люфтов и де- 
формации проводки управления, а также при асимметричном изгибе 
крыла — при свободной ручке (штурвала) (фиг. 198,а). 

Рассмотрим возникновение изгибно-элеронного флаттера. 

Пусть крыло после возмущающего импульса под влиянием упру- 
гих сил возвращается с ускорением к своему нейтральному поло- 
жению (фиг. 198,бив). Тогда элерон под действием шарнирного 
момента его’ инерционных сил 

| М.==рР. С (217) 


инерц. эл 
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отклонится в сторону, противоположную движению крыла. В ре- 
зультате отклонения элерона возникает дополнительная аэродина- 
мическая возбуждающая сила крыла | 


АТГ возб = С“ Або, (218) 
а вследствие вертикальной скорости движения крыла появится до- 
полнительная аэродинамическая демпфирующая сила, определяемая 
формулой (213). В формулах (217) и (218) с — расстояние от ц.т. 
элерона до оси его вращения (фиг. 198,6), Да — эффективный угол 
атаки крыла, обусловленный отклонением элерона. 


Ринери.эл 


| упр 
АИ : 


АУдемп р инерц.эя 


57036 
—А=юи—— ——== И — 


а) 0) 8) 
Фиг. 198. 


Так как работы сил А7У»ьозб и Алем различно меняются по скорости 
(см. фиг. 195), то при некоторой скорости полета они станут одина- 
ковыми. Это и есть критическая скорость изгибно-элеронного флат- 
тера крыла. 

Для того чтобы предотвратить возникновение изгибно-элерон- 
ного флаттера, необходимо устранить инерционный шарнирный 


Ось бращениЯя | т злерона 


Р 


инерц зл 


Фиг. 199. 


момент элерона (см. формулу 217). Для этого в носок элерона 
(фиг. 199) закладывают груз, обеспечивающий динамическую ба- 
лансировку элерона 


й инерц. ‚е=Р инерц.влС» 
где е — расстояние от ц.т. груза до оси вращения элерона (фиг. 199). 
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Так как ускорения по длине элерона меняются (см. 
фиг. 198,4), то желательно балансирующий груз размещать на внет- 
р нем конце элерона. Однако, учитывая 
Гаспределенный гр42 —‘ возможную крутку элерона, стремятся 
распределить балансирующий груз по 
всему размаху элерона (фиг. 200). В 
таком случае динамическая балансиров- 
ка окажется равной статической 


О ре= ас, 
где Ор и Сл — вес груза и элерона. 


При балансировке элерона со- 
средоточенными грузами на внутрен- 
| нем его конце статическая балансиров- 

Фиг. 200. ка может оказаться недостаточной. 


Сосредоточенный 2043 


`\0сь боащеная` З 


Флаттер хвостового оперения 


Колебания хвостового оперения происходят в сочетании с изги- 
бом и кручением фюзеляжа. По аналогии с изгибно-элеронным флат- 
тером крыла флаттер хвостового оперения получается изгибно-руле- 
вым или крутильно-рулевым, т. е. когда изгиб и кручение фюзеляжа 
сопровождаются отклонением рулей. 

Флаттер хвостового оперения обычно устраняется весовой балан- 
сировкой рулей. Для экономии веса рули часто балансируются со- 
средоточенными грузами. Вследствие изгиба и стреловидности ста- 
билизатора, а также кручения фюзеляжа, изгиба и стреловидности 
киля, возникают переменные ускорения по размаху рулей. Ввиду 


Центральный балансир 


Кониевой 
балансир 


Контрвалансцр 


Фиг. 201. Фе 


этого стопроцентная статическая балансировка, сосредоточенными 
грузами, оказывается недостаточной. Поэтому при стреловидном 
горизонтальном оперении, кроме внутреннего центрально-располо- 
женного балансира, ставят дополнительно внешние на концах руля 
высоты (фиг. 201) и проводят некоторую статическую перебаланси- 
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ровку рулей. Однако перебалансировка руля высоты отрицательно 
сказывается на характеристиках управляемости самолета. Чтобы 
устранить этот дефект перебалансировки, применяют контрбалан- 
сиры, устанавливаемые обычно впереди оси вращения ручки 
(фиг. 202). Так как контрбалансир расположен вдали от оперения, 
то он не участвует в его колебаниях. Эффект на маневре получается 
достаточным, ибо перегрузка в кабине и у оперения примерно 
одинаковая. 


Глава [Х 
ФЮЗЕЛЯЖ 


Фюзеляж является базой-опорой для многих частей самолета: 
крыла, оперения, шасси и силовой установки. Кроме того, в нем 
размещается экипаж, топливо, вооружение, двигатели, оборудование 
и другие грузы. 

На истребителях габариты фюзеляжа определяются часто раз- 
мерами двигателя, кабин или вооружения. На бомбардировщиках 
габариты определяются размерами грузовых отсеков и кабин для 
экипажа. Для фюзеляжей скоростных самолетов характерным яв- 
ляется круговая форма поперечных сечений. 


НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА ФЮЗЕЛЯЖ 


Основными нагрузками, действующими на фюзеляж как в полете, 
так и при посадке и взлете, являются силы, приходящие на него от 
прикрепленных к нему частей самолета (крыльев, оперения, шасси, 
силовой установки). Кроме того, фюзеляж нагружается силами от 
масс грузов и агрегатов, расположенных внутри него, и от массы 


1 


р 
У 
И 
фа еее 
Е ииииахаетеее 


Фиг. 203. 


собственной конструкции. Перечисленные нагрузки по характеру 
действия могут нагружать конструкцию симметрично относительно 
вертикальной плоскости или быть асимметричными. Примерами 
симметричного нагружения фюзеляжа являются нагрузки, возни- 
кающие в криволинейном полете в плоскости симметрии самолета, а 
также при посадке с одинаковым нагружением главных колес шасси. 
Несимметричное нагружение фюзеляжа получается от нагрузки 
вертикального оперения, при посадке самолета со сносом, при 
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| 


нь иль. ли Зинин ВОЙ СЕ ани ИЕ БИ БЕ осно НИЕ. — 


скольжении самолета на крыло, от горизонтального оперения при 
несимметричном его нагружении и др. 

Фюзеляж также нагружается поверхностными аэродинамиче- 
скими силами р разрежения и давления, которые по величине в от- 
дельных местах (фиг. 203) — фонарь, носовая часть и др. — могут 
доходить до 7000 кг/м?. Эти значительные силы оказывают большое 
влияние на местную прочность фюзеляжа, не влияя на работу всей 
силовой схемы. 

Внешние нагрузки по величине, направлению и распределению 
определяют по нормам прочности, которые требуют обеспечения 
прочности на различные полетные и посадочные расчетные случаи. 

Рассмотрим отдельно нагрузки, действующие в плоскости сим- 
метрии самолета и перпендикулярные к ней. 


Нагрузки, действующие в плоскости симметрии 


В криволинейном полете на самолет действуют подъемная сила 
крыла У»р и горизонтального оперения УГ. . (фиг. 204). 


у 
кр 


нь 


Фиг. 204. 


Подъемная сила крыла определяется коэффициентом перегруз- 
ки п, который задается в том или ином расчетном случае нормами 


прочности: 
7 кр = ПС. 
Подъемная сила горизонтального оперения 
7 г о== Грани АЯ 


равн —— 
Подъемная сила самолета 
= И ыы 7, о 
создает поступательное ускорение, одинаковое для всех составляю- 
щих его масс. Этому ускорению соответствует перегрузка, равная 
Укр -- Уго 

тк. 

169 


Сила АУ создает еще и угловое ускорение самолета 


В. (219) 


д" 2 з 
(6 
где /,‚=— #— массовый момент инерции самолета относительно 
5 


оси $; 
/,— радиус инерции самолета относительно оси 2, 
приближенное значение которого может быть 
принято равным 0,16; 
[— длина самолета. 


Фиг. 205. 


Соответственно ускорению г. в любой точке { самолета (фиг. 204) 
возникает дополнительная перегрузка 


82 


$ 


перпендикулярная радиусу 7+. Полная перегрузка ‘массы # опреде- 
ляется геометрической суммой обеих перегрузок. 

В рассматриваемом случае можно с некоторым приближением 
полную перегрузку определять алгебраической суммой 


РИ, / (250) 


При посадке на самолет действует сила реакции земли Р 
(фиг. 205) *. Сила Р создает в своем направлении поступательное 
ускорение самолета, которому соответствует перегрузка в любой 
точке 1, равная | 

Р 


——_—_ 


а‘ 


* Для простоты рассуждений пренебрегаем здесь аэродинамическими сила- 
ми самолета. 
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Ра 
От момента Ра получается угловое ускорение '‚—^_› создающее 
2 


в точке { дополнительную перегрузку 
{ =. Г, 
8 


перпендикулярную радиусу /:. Полная перегрузка массы { опреде- 
лится геометрической суммой обеих перегрузок. 


Нагрузки, перпендикулярные плоскости симметрии 


Рассмотрим для примера нормированный случай нагружения 
вертикального оперения, соответствующий скольжению самолета 
(фиг. 206). В этом случае на самолет действует сила вертикаль- 
ного оперения 


г 


в. о == уравн 


{АР 


и аэродинамическая сила носовой части фюзеляжа * 


Р.„=Р а 


уравн 


р к 
ЕК 
ча 
3) 


ыч 


Фиг. а 6. 


т Нм 


й 


нос 


Суммарная сила, действующая на самолет, 
—__ Г) 
а АР Ох 


создает в своем направлении поступательное ускорение, одинаковое 
для всех масс самолета. Этому ускорению соответствует перегрузка, 


равная 
Р 


{6 


* Прочие аэродинамические силы здесь не хчитываются. 
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Сила АР: создает также и угловое ускорение 


РЕ. о 
Е РИ 


в | 
где /,=-_й-— массовый момент инерции&самолета относительно 
оси у; 
‘„— радиус инерции самолета относительно оси у. 
От ускорения и, в любой точке { самолета получается дополнитель- 
ная перегрузка 
ту 
о. Гу» 
перпендикулярная радиусу г:. Полная перегрузка в точке { опреде- 
лится геометрической суммой указанных перегрузок. Применительно 


к массам, находящимся в фюзеляже, можно перегрузку вычислять 
алгебраическим суммированием 


ЗА: Руравь -- АР -Е Рнос вь 5у 


] а ее Г;. 
Пример. Определим массовую силу кормовой установки бомбардировщика 
в случае 4". 
Дано: 
Вес Самолеа::, г. мене. (= 20000 кг 
Вес кормовой установки. ...... . Суст= 1000 кг 
ПЛЕНА. ОО в нло [ =20 м 
Плечо опора о а а = Ю 
Расстояние кормовой установки от центра 
тяжести самолета с. ина и” г =10 м 
Расчетная перегрузка еее п д’= 
Нагрузка оперения ..:...... У уравн = — 10000 кг 
ДУ = 5000 кг 


Решение: 
Определим угловое ускорение самолета по формуле (219) 
5000.10 


г —- , ё 
20 000 сек.2 
——— (0.16.20): 

о ( ) 


Находим перегрузку кормовой установки по формуле (220) 
7.20 000 — 100005000 2,5 


20 000 к 


Вычисляем массовую силу кормовой установки 
Р\=9,25.1000 = 9250 кг. 


ПП —= 


Построение эпюр нагрузок 


По перегрузкам п; определяем массовые силы Р; отдельных 
грузов и агрегатов, расположенных в фюзеляже: 


Р= ть 
где С; — вес груза #. 
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Массовые силы конструкции самого фюзеляжа относительно 
малы и в расчете их часто присоединяют к сосредоточенным силам. 
Фюзеляж можно рассматривать по схеме двухопорной балки 
(фиг. 207,4), нагруженной сосредоточенными силами от оперения Р! 
и Р», агрегатов и др. За опоры фюзеляжа принимаем передние и 


Реакции крыла р 
2 


Ро 


\ (пб) Опорные 
( узль! киля 
ЕЕ | 
| гы 
ой 
и 
Ра 
Ра 


Фиг. 207. 


задние узлы его крепления к крылу. На фиг. 207,6 построены эпюры 
поперечных сил О и изгибающих моментов М. 

Следует отметить, что вид эпюр С и М на участке крыла зависит 
от способа его крепления к фюзеляжу. Объясняется это тем, что, 
кроме крайних реакций К! и К› (фиг. 208), могут быть еще реак- 
ции А; промежуточных лонжеронов и силы реакции обшивки кры- 
ла Г в случае его контурного крепления. 

На фиг. 209 показаны эпюры О, М и % хвостовой части фюзе- 
ляжа только от нагрузки вертикального оперения Рь. о. 
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Фиг. 209. 


Эпюры нагрузок строят для ряда расчетных нормированных 
случаев, чтобы выбрать наиболее тяжелые нагрузки. Обычно по 
изгибу фюзеляжа наиболее опасным является случай А” без учета 
маневренной нагрузки горизонтального оперения. Объясняется это 
тем, что силы Уурвн И АУ действуют во взаимно противоположные 
стороны. По кручению расчетным случаем обычно является дей- 
ствие маневренной нагрузки на вертикальное оперение. 


ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНОЕ ВОСПРИНЯТИЕ НАГРУЗОК 
ЭЛЕМЕНТАМИ КОНСТРУКЦИИ ФЮЗЕЛЯЖА 


Фюзеляж современного самолета с точки зрения строительной 
механики представляет собой тонкостенную оболочку, нагруженную 
в основном сосредоточенными силами. Под действием этих сил фю- 
зеляж аналогично крылу работает на изгиб и кручение. Эта анало- 
гия приводит к сходству в устройстве их конструкций и к одинако- 
вому назначению основных силовых элементов. 

Фюзеляж (фиг. 210) состоит из каркаса с обшивкой. Каркас в 
свою очередь образован из элементов продольного набора — стрин- 
геров и поперечного набора — шпангоутов. Проследим передачу 
внешних сил в конструкции. 

Сосредоточенные силы от действия отдельных частей самолета, 
грузов и агрегатов непосредственно прикладываются к шпангоутам, 
которые передают нагрузку на обшивку в виде касательных сил. 
От этих сил фюзеляж работает на изгиб и кручение. Изгибающие 
моменты создают осевые усилия — нормальные напряжения в стрин- 
герах и обшивке. От крутящих моментов и поперечных сил возни- 
кают касательные напряжения в обшивке. Таким образом можно 
сделать следующие выводы о работе основных элементов фюзе- 
ляжа. 

Стрингеры — продольные элементы, работающие на осевые 
усилия (растяжение или сжатие) от действия изгибающих моментов 
фюзеляжа. Кроме того, стрингеры служат для подкрепления обитив- 
ки, увеличивая ее критические напряжения сжатия и сдвига. 

Нормальные шпангоуты служат в основном для обес- 
печения формы поперечного сечения фюзеляжа. Они, являясь опо- 
рами для стрингеров и обшивки, воспринимают местную аэродина- 
мическую нагрузку. Но эта нагрузка не вызывает обычно сущест- 
венных усилий в Нормальных шпангоутах. 

На большинстве самолетов обшивка приклепывается к нор- 
мальным шпангоутам. При этом стрингеры частично прорезают 
шпангоуты, соединяясь с ними отбортовкой или специальными 
угольниками. Попутно отметим, что это частичное ослабление шпан- 
гоутов вполне компенсируется обшивкой, которая в работе является 
частью шпангоутов. На некоторых машинах нормальные шпангоуты 
приклепываются лишь к стрингерам (фиг. 211). Это упрощает тех- 
нологию сборки конструкции, уменьшает количество заклепочных 
швов обшивки, что в меньшей степени нарушает аэродинамические 
формы фюзеляжа. При такой конструкции нормальные шпангоуты 
вполне выполняют свои функции опоры для стрингеров. 
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Усиленные шпангоуты передают местные сосредоточен- 
ные силы на обшивку. Поэтому они обязательно должны быть со- 


единены с обшивкой. 
° Обшивка придает фюзеляжу обтекаемую форму, работая на 
нормальные и касательные напряжения от изгиба и кручения фюзе- 


ляжа. 


шпангвут 


Фиг. 21]. 


Фюзеляж по длине имеет значительное количество больших вы- 
резов для подхода к оборудованию и грузам, под бомбовые отсеки, 
кабины, вооружение, шасси ит. д. В районе выреза отсутствуют 
стрингеры и обшивка, что ослабляет конструкцию. Для компенса- 
ции этого ослабления вырезы имеют по концам усиленные шпан- 
гоуты, а в продольном направлении — усиленные стрингеры или 
бимсы. Усиленные стрингеры по длине фюзеляжа продлеваются на 
некоторое расстояние за пределы выреза, чтобы они могли полностью 
включиться в работу. 


ОПРЕДЕЛЕНИЕ НАПРЯЖЕНИЙ И ДЕФОРМАЦИЙ ФЮЗЕЛЯЖА 


Расчет фюзеляжа в большой степени напоминает расчет крыла, 
поэтому многие вопросы нами будут излагаться без особых пояс- 
нений. 

Весь расчет сводится к определению нормальных напряжений 
в стрингерах от действия изгибающего момента М и касательных 
напряжений в обшивке от действия поперечной силы @ и крутящего 
момента 3. Сравнение этих напряжений с разрушающими дает 
возможность судить о прочности конструкции. Разрушение фюзе- 
ляжа может произойти от разрушения стрингеров и обшивки в рас- 
тянутой и сжатой зонах или от разрушения обшивки от сдвига. По- 
этому в дальнейшем будем определять напряжения Лишь в этих 


элементах. 
Нормальные напряжения в стрингерах можно опре- 


делять по формуле (фиг. 212) 
= у, (221) 


где /= У (Ллр-- Фвдб В) У? — момент инерции редуцированного сече- 
ния фюзеляжа; 

у — расстояние от нейтральной оси редуци- 

рованного сечения до любого стрингера; 
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Гар площадь сечения стрингера; 
р — расстояние между стрингерами; 
‘5 — Толщина обшивки фюзеляжа; 


Скр. об ,. 
Фов == — редукционный коэффициент обшивки 
б 


сжатой зоны фюзеляжа; 
кр. об — Критическое напряжение обшивки, опре- 
деляемое по формуле (24); 
с — напряжение стрингера. 


Определение о по формуле (221) можно вести методом после- 
довательных приближений. Задаваясь в сжатой зоне напряжениями 


Фиг. 212. 


стрингеров о, подсчитываем Фев, затем [ и, наконец, по формуле 
(221) в. По полученным о уточняем Фев, Г и по формуле (221) в 
и т. д. Расчет следует продолжать до тех пор, пока о двух прибли- 
жений не будут одинаковыми. 

Расчет можно ускорить, если для определения Феб первого при- 
ближения задаться линейным законом напряжений по высоте се- 
чения фюзеляжа при бшах= Ор. ар (фиг. 212). 

Приближенную формулу для о можно получить, если равномерно 
распределенные стрингеры присоединить к обшивке. В таком случае 
получится оболочка приведенной толщины 


Тест 
О— Фоббоб Е г и (222) 


Принимая приведенную толщину постоянной, получим момент инер- 
ции сечения круглого фюзеляжа 


| [== 35 (223) 
и по формуле (221) при у=А наибольшие нормальные напряжения 
ие. ЗИ (224) 


С тах ен. пр2% 
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Погонные касательные силы в обшивке при изгибе 
фюзеляжа определяются, как для замкнутой оболочки, по формуле 
_ (фиг. 213,а) 


ыы, (225) 


где СФ — поперечная сила, действующая в сечении фюзеляжа; 
\— угол конусности фюзеляжа; 
5=У (Лар- Фоббобб) У — статический момент редуцированной части 
М ‘ 
сечения. Слагаемое ор \ в формуле (225) 
учитывает, что часть силы @ уравновеши- 


вается нормальными напряжениями вслед- 
ствие конусности фюзеляжа (фиг. 213,6). 


Фиг. 213. 


Приближенную формулу для 9о можно получить, рассматривая 
фюзеляж с обшивкой постоянной приведенной толщины 0. Для фю- 
зеляжа кругового сечения статический момент отсеченной части 
будет 


$=8А2 $11 а, (226) 


где а — центральный угол, отсчитываемый от точки сечения, у ко: 
торой статический момент равен нулю. 


Подставляя в формулу (225) значения Г и $ из уравнений (223) 
и (226), получим для круглого фюзеляжа 


= = т 
2Ю . 
бе= В — $119. (227) 


\ 


у)" 
Наибольшего значения до достигает при > 
, 


В том случае, когда фюзеляж еще нагружен крутящим мо- 
ментом 3%, например, при действии нагрузки вертикального: опе» 


ры 179 


рения' ==Р, й (фиг. 214), к силам 4о необходимо добавить 
погонные силы от. кручения. 


9 
| ода ° 625) 


Результирующее значение погонной касательной силы 4 определяет- 
ся алгебраической суммой 


4=49о-+ 9. (259) 


Как видно из фиг. 214, на верхнем своде обшивки ногонные силы 
складываются, а на нижнем вычи- 
таются. 

Зная погонные касательные си- 
лы, можно найти касательные на- 
пряжения в обшивке 


НХ 20 
боб 
Прогибы фюзеляжа 
определяются интегрированием 
дифференциального уравнения его 
изогнутой оси 
М __ 427 


—а 
—_——_ 
—_— 


ЕТ ах?‘ 


Интегрирование проводят гра- 
фоаналитическим методом, начи- 
ная отсчет от крыла и принимая в 
ФИГ 914 этом сечении фюзеляжа 


ОЖ. 
= =0. 


Абсолютный угол кручения фот действия крутящего 
момента » в любом сечении фюзеляжа может быть получен ин- 
тегрированием кривой относительных углов кручения а: 


ф= | «@х, 
где 
ОМИ а + 
4к2 4 боб | 


С — модуль упругости материала обшивки при сдвиге; 
С — элемент длины юбшивки вдоль периметра сечения фюзе: 
ляжа. 


При постоянной вдоль периметра толщине обшивки касатель- 
ные напряжения будут постоянны, поэтому 


о. 
| "т 
где: /, ‚088, — полярный момент инерции сечения фюзеляжа. 
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Пример. Определим наибольшие нормальные и касательные напряжения 
(сб шах И Тюах) для круглого сечения цилиндрического фюзеляжа. 
Дано: Вдоль периметра сечения фюзеляжа радиуса Ю=80 см. на одина: 
_ ковом расстоянии друг от ‘друга стоят 40 одинаковых стрингеров. ‚ Площадь 
сечения каждого стрингера [стр=2,5 см?, толщина обшивки фюзеляжа 
боб =0,3 см, модуль упругости материала обшивки и стрингеров Е=7. 105 кг/см?. 
критическое напряжение стрингера с кр. стр =2900 кг/сл?, 


О = 30000 кг, 
М = 250000 кг.м, 
УЗ = 60 000 кгм. 


Решение: Наибольшие нормальные напряжения в стрингерах будут по- 
лучаться в сжатой зоне, которые вычислим по формуле (224). В нашем примере 


т 12 
40 40 м 
Я — В.В, ОО , 
кр. об (2 В — 125.2 + 80 — + — кг |сМ-, 
боб боб (55 0,3 
1850 
Фоб == у "== =: м Е (В, 
Скр.стр 2900 
Устр 2,5 
6 — д —=|[0,8.0 — 0,4 й 
[в об-- ь , 3+1) 0,44 см 
Следовательно, 
М 25 000 000 
а из ОО ЯН“. 


Фактически Фоб =0,8 будет лишь в наиболее удаленной от нейтральной осн 
обшивке сжатой зоны. Для остальной части обшивки Фоб будет больше 0,8 
и для растянутой зоны $Ф об=1. Все это приведет к увеличению / и в конечном 
счете к некоторому уменьшению с вах. 

Наибольшие касательные напряжения в обшивке от действия ноперечной 


п 
силы О определим по формуле (227) при { =0 и а= и 


{®) 30 050 
же | ИЖЕ ———— 4 0 а. 
ТО тах Кбоб 3. 14.80-0.3 00 кг/см 


Касательные напряжения в обшивке от действия крутящего момента Ж 
вычислим по формуле (228) 


и 6000000 
"№ 29%  2.3,14-802.0,3 


Суммарные касательные напряжения 


— 500 кг/с.м2. 


= О шах “уд = 400-+ 500= 900 кг/с-м?. 


РАСЧЕТ ФЮЗЕЛЯЖА НА УЧАСТКЕ ВЫРЕЗА И ВБЛИЗИ НЕГО 
Расчет на участке выреза 


Рассмотрим лишь болышие вырезы (фиг. 215) под грузовые 
отсеки, фонари и др., которые существенно влияют на работу кон- 
струкции. Малые вырезы в виде смотровых лючков и др. в расчет 
не принимаются, так как юни не влияют на работу силовой схемы. 
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Объясняется это тем, что малые вырезы достаточно компенсируются 
окантовками. | 

На длине / вырезанные стрингеры с обшивкой компенсируются 
лонжеронами (бимсами), а по краям выреза устанавливаются усилен- 


по т-тТ 
у 


ео 
Фиг. 215. 


ные шпангоуты. Бимс продолжают в замкнутую часть фюзеляжа на 
некоторую длину АР чтобы включить его в работу. Длину Д[ при- 
нимают равной ширине выреза В. 

_ Ниже рассмотрим расчет фюзеляжа на участке выреза отдельно 
на изгиб и кручение. 


Расчет на изгиб 


На длине выреза напряжения определяются, как для открытого 
сечения по формулам (221) и (275). 

°— На фиг. 216 построены эпюры нормальных напряжений о и по- 
гонных касательных сил 4, возникающих от изгиба фюзеляжа си- 
лами С/у и @.*. В приближенном расчете, присоединяя стрингеры к 
обшивке, получим следующие значения геометрических характери- 
стик открытого сечения круглого фюзеляжа. 

Момент инерции сечения относительно оси г 


[, = АЗЗВ, (230) 
и относительно оси и 
Я“. ВАА (231) 


где коэффициенты А, и А, изображены кривыми на фиг. 217 в функ- 
ции угла $’ и в зависимости от отношения площади бимса Ёь к пло- 
щади обшивки 6А. 


* Сила Ог проходит через ц. ж. открытого сечения фюзеляжа. 


182 У. 


Фиг. 216. 


> 
- 


Фиг. 217. 


183 


Статический момент отсеченной части сечения фюзеляжа отно- 
сительно оси 2 | 


$.=Ю28 (зта— уд, 12) (232) 
уд т 
Жт вт 
06 
И; 
2 0,4 
2 
уе 
1 1" ОК 02 
00 
0 0 
90 720 50 $° 90 120 50905 


мы 
м 


Фиг. 218. 
И относительно оси и 


5,==А6 (с0з а -А,), (233) 
где коэффициенты К, ет изображены кривыми на фиг. 218. 


В приведенных формулах 6 определяется из выражения (222). 


Расчет на кручение 


Крутящий момент % фюзеляжа на длине выреза от действия, 
например, силы вертикального оперения Рь.. (фиг. 219,а) опреде- 
ляется произведением этой силы на плечо (у „— у, ж)от центра дав- 
ления до центра жесткости открытого сечения 


=, а (234) 


Координата ц. ж. —у,„ определяется как точка приложения 
равнодействующей погонных касательных сил до от силы ©. (фиг. 
216,0). 

Зависимость координаты ц.ж. от угла ф показана графически 
на фиг. 220. | 

На участке выреза крутящий момент воспринимается изгибом 
боковых панелей (см. фиг. 219,6), упруго заделанных в замкнутые 
части фюзеляжа. При этом в сечениях фюзеляжа на длине выреза 


возникают нормальные напряжения о„и погонные касательные 
силы 4 у. Момент сил 4» уравновешивает крутящий момент ХХ, а 
напряжения о’являются самоуравновешивающимися. На длине 


выреза эти напряжения меняются по линейному закону (фиг. 221), 
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Боковая панель 


Фиг. 219. 


Фиг. 220. 


Фиг. 221. 
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достигая максимальных значений на границах выреза и затухая 
далее вдоль замкнутых частей фюзеляжа. 

Определим напряжения в сечениях выреза. Из строительной ме- 
ханики известно *, что о, пропорционально секториальной площа- 
ди ® (фиг. 222): 


и” ®, (235) 


где «=А* (у „зшар—а) —секториальная площадь, полученная 
при начале отсчета угла &« от вертикального диа- 
метра и полюсе, совпадающем сц. ж.; 
Уш.ж="и=—— относительная координата ц. ж., определяемая по 
‘графикам фиг. 220; 


[в = № 9? АР — секториальный момент инерции; 


“у 


АР — элементарная площадь сечения фюзеляжа; 
х— координата, отсчитываемая от точки А нулевого 
значения 5, (фиг. 221). 


Фиг.° 292. 


Положение точки А на длине выреза при прочих равных усло- 
виях зависит от соотношения жесткостей замкнутых частей фюзе- 
ляжа, ограничивающих вырез. Эти жесткости примерно одинаковы, 
поэтому точку А можно принять на середине длины выреза. 

Погонная касательная сила 


& 


где $. к: ФАР. 
0 


+ В. 3. Власов, Тонкостенные упругие стержни, Госстройиздат, 1940. = 
186 


Подставляя значение ® в выражения для Г» и 5», получим из 


уравнений (235) и (236) 


Фиг. 223. 


(237) 


(238) 


Значения коэффициентов м и в построены на фиг. 223. 
Наибольшие значения су»,, как видно из фиг. 221, получаются 


/ 
в концевых сечениях выреза при м: 


Пример. Определим напряжение бимса в сечении и—т фюзеляжа на гра- 
нице выреза (см. фиг. 215) отдельно от нагрузок, действующих в плоско- 


стях хи и иг. 

Дано: Изгибающий момент Ма=106 кгм, 
М,=9,6 : 118 кгм и крутящий момент 
3 =0,12. 108 кгм. Диаметр фюзеляжа 2К= 
—=9500 мм, длина выреза [=7000 мм, угол 
ф=135°, толщина общивки 68о5=3 мм, шаг 
стрингеров (фиг. 224) 6=200 мм, площадь се- 
чения стрингера [стр=б см?, площадь сечения 
бимса ЕБ=9О см?. 

Решение: Определим приведенную тол- 
щину обшивки 8, полагая ее редукционный 
коэффициент равным единице: 


6 
8 —=0,3- В см. 


90 


Найдя отношение В А 
:Ю, 00.15 


Фиг. 224. 


—=1,2, получим по фиг. 217 и 218: 


в, =3,1; Ву =4,2 и Уп.т = — 0,08. 
По этим коэффициентам определим из формул (230) и (231) 
_12 = (125)30,6.3,1 =3,63.106 см4 и /,== (125) 0,6-4,2 = 4,91.106 см“. 
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По формуле (221) находим напряжение бимса от момента М. 


И (Ю с0з Вуд 1) = АБЫ 195 (0,707 —0,03 2350 в. 
с | — Е ча —- =— —- ° — =—— у 
Е Во 3,6.106 вы а 
и от момента Му 
| Му 0,6.108 
ее — Пе. те: 2 
бо == + т, Ю по = + 491.106 125.0,707 = - 1080 кг/см?. 


Определив по фиг. 220 и 223, что ук. ж=2,15 и \=1,8, найдем по формуле 


(237) при х = т 350 см, напряжение бимса от крутящего момента. 


0,12.108.350 
Пр 602 — 1005 2. 
3 — 3 2 (1258.0 6.1 8'(2. 150,707 —2,36) = + 885 ка/ся 


Суммарное напряжение бимса от одновременного действия изгибающего 
момента Му и крутящего момента 5% 


<= во оз = + (1080 835) = + 1915 ке/см?. 


Проверка устойчивости бимса 


Определив напряжения в различных сечениях бимса о найдем 
его осевые силы 


Р==6Ёь, 
которые меняются по длине бимса (фиг. 295). 


/ 
Жесткая опора (усипенный 


| шпангоу”? ) 


—— мм = 


Упругая опора ( промежиточ. 
| ный шпангоут } 


р 


` 


Фиг. 225. 


С точки зрения строительной механики бимс можно рассматри- 
вать как стержень, опертый по концам на жестких опорах (усилен- 
ных шпангоутах), а в пролете — на упругих (нормальных шпан- 
гоутах), нагруженный переменной по длине осевой силой Р. При 
некоторой величине среднего значения осевой силы Ре» бимс поте- 
ряет устойчивость. Критическое значение этой силы можно опре 
делить по формуле Эйлера 


Е Б — (239) 


[2 р 


где /ь— момент инерции сечения бимса относительно его нейтраль- 
ной оси а—а (фиг. 226); 
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т — коэффициент, зависящий от жесткости А промежуточных 
шпангоутов (график* значений т=|(Ё) построен на 
фиг. 227); 


ыы Ррыл [А 
* 16Р15а ° ыЮ) 


где Р‚, —сила, создающая единичный прогиб промежуточного 
шпангоута (фиг. 228); 


а — расстояние между промежуточными шпангоутами. 
т 


м 0 50 
Фиг. 926. Фиг. 227. 


к 


Подставляя в выражение (240) значение Р‚—=., полученное из 
расчета шпангоута, найдем 


Гр 
У ЗВ (241) 


где »/ш —-сумма моментов инерции промежуточных шпангоутов на 
длине выреза; 
с — функция, изображенная 
на фиг. 229. 


Фиг. 228. Фиг. 229. 


Полагая в выражении (239) Р„—=Р.» и задавшись [., определим 
значение 1, а по фиг. 227 жесткость А. По величине К и взятому из 


* График построен по данным табл. 5 книги С. П. Тимошенко, Устойчи- 
вость упругих систем, Гостехиздат, 1946. 
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фиг. 229 значению & определим по выражению (241) У/Гш. и, задав- 
шись на длине выреза числом промежутениих шлангоутов, найдем 
значение потребного [Г п. 


Пример. Определим по данным предыдущего примера момент инерции про- 
межуточного шпангоута /шп на длине выреза. 

Дополнительные данные: Средняя сжимающая сила бимса 
Р.‚=150 000 кг и его момент инерции /в=5000 см“, диаметр промежуточного 
шпангоута 2 шп =2,25 м и число их Ий=17. Материал — дуралюмин. 

Решение: Из формулы (239) находим коэффициент 

] .49.104 
ми 50 000.49.10 —2 13 
к27.105.5000 . 


и по фиг. 227 жесткость Е=7,5. 


/ 7 
По значению ор А определяем из фиг. 229 коэффициент 
(—=3,0 и по выражению (241) — момент инерции промежуточного шпангоута 
7,5-5000 
аа =050 2% 
не ая НЕВЕ 


Расчет фюзеляжа вблизи вырезов и разъемов 


Порядок определения напряжений на длине выреза был изложен 
выше. Здесь рассмотрим расчет сечений фюзеляжа на участках 4/, 
ограничивающих вырез. Очевидно, в сечении тт фюзеляжа 
(фиг. 230) нижняя его часть не будет участвовать в восприятии нор- 
мальных напряжений. На протяжении участка Д/ эта часть фюзе- 


п 7 


Фиг. 230. 


ляжа будет постепенно включаться в работу, и лишь только в се- 
чении ип включатся в работу все элементы фюзеляжа. Приближенно 
длину А/ можно принять равной ширине выреза В. В связи с этим 
длину бимса следует делать больше величины /--2В. 

Расчет фюзеляжа вблизи выреза будем производить по аналогии 
с расчетом крыла, как указано на стр. 77. Вначале по уравне- 
нию (221) определяем напряжения в сечении т—т как откры- 
ТОМ 0 „кр›Так и замкнутом б„„икн (Фиг. 231) и находим разность этих 
напряжений 


замкн 


о 


До в. —0. откр — ыка* 
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Напряжения Аб” являются самоуравновешивающимися и зату- 
хают по длине [. замкнутой части фюзеляжа, вызывая в любом его 
сечении нормальные напряжения 
В АХ 
зв А/ 


Ао Аб’ 


и погонные касательные силы 


& [#1 
4 (Ао) сы Ах 
4—8 | о М о 
- ах ы ии | "* и, 
0 0 
где К — коэффициент затухания напряжений Ло. 


Значение этого коэффициента можно принять приближенно, как 
сказано на стр. 78. Полагая В=2^ (п—6) и учитывая, что площадь 


бзамкн бзамкн ; 
тах тах 
Фиг. 231. 


сечения нижнего свода мала по сравнению с площадью бимсов и 
верхней части сечения фюзеляжа, получим 


1 в. 
Ь — ум 
7 ира за 
где ф — угол выреза; 


6 И 6 — толщина и приведенная толщина обшивки фюзеляжа. 


Максимальное значение касательных сил Ад получается в про- 
дольных сечениях нижнего свода вблизи бимсов (фиг. 232‚а) 
при ==: 


АЯ .х== Ао ЮО зп $. 


о 
замкн 
шах 


В случае действия на фюзеляж сил, перпендикулярных его 
плоскости симметрии, нижний свод окажется нагруженным, как по- 
казано на фиг. 232,6. 
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Имея До и Аа, находим в любом сечении замкнутой части фюзе- 
ляжа суммарные нормальные напряжения 


2—0 а --Аб 
и погонные касательные силы 


9—Озаика "ГА 9, 


ГДЕ Оаикн И 9 .амкн-` Определяются из расчета сечения без влияния 


выреза. 


АУ 


9Усипенные 
стрингерь 


постепенное 
ВКЛЮЧЕНИЕ 
стрингер8в 

и вбошибвки 


Фиг. 233. 


Фиг. 232. 


Вблизи разъема (фиг. 233) части фюзеляжа работают так 
же, как вблизи выреза. В сечении фюзеляжа по разъему изгибаю- 


Ра: 


щий момент воспринимается узлами 
стыка, силы которых следует определять 
из расчета фюзеляжа на изгиб. Сосре- 
доточенные силы, возникающие в этих 
узлах, постепенно рассосредоточивают- 
ся, так что на длине В, равной расстоя- 
нию между узлами, происходит полное 
включение обшивки и стрингеров. [10- 
этому на этой длине следует ставить под 
узлы разъема усиленные стрингеры. 
Погонные касательные силы в 0б- 
шивке от действия поперечной силы не- 
посредственно у разъема определяются 
по формуле (225), как для сечения фю- 
зеляжа, образованного из сосредоточен- 
ных элементов. В этом случае можно 


пренебречь сдвигами, обусловленными постепенным включением 


стрингеров. 
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РАСЧЕТ ШПАНГОУТОВ 


Расчет усиленных шпангоутов 


Внешними нагрузками усиленных шпангоутов, как было указано 
выше, являются сосредоточенные силы, которые получаются от воз- 
действия других частей самолета, грузов, агрегатов и оборудования. 
Опираются шпангоуты на общивку, на которую и передаются внеш- 
ние нагрузки в виде распределенных сил. Следовательно, каждый 
шпангоут представляет собой плоскую систему, нагруженную урав- 
новешенными силами — внешние нагрузки фюзеляжа и касатель- 
ные силы обшивки. Касательные 
силы обшивки определяются, как 
это изложено на стр. 179. 


Изгибающии момент киля 


р р 


агрузки 
ставилиЗй- 
тора 


вилы обшивки 


Фиг. 234. Фиг. 235. 


Грузы, агрегаты и оборудование часто крепят узлами непосред- 
ственно к шпангоутам. В отдельных случаях может быть промежу- 
точный элемент, например пол. Следовательно, силы, приложенные 
к полу, передаются на шпангоуты, вызывая соответствующие дефор- 
мации в промежуточных силовых элементах. 

Шпангоуты, изготовляемые обычно в виде кольца (фиг. 234 и 
235), являются трижды статически неопределимой рамой. Если при- 
нять условия симметрии конструкции и нагрузок или обратную сим- 
метричность нагрузок, то задача будет однажды или дважды стати- 
чески неопределимой. Мы здесь не будем приводить известного 
метода сил для раскрытия статической неопределимости, а укажем 
только, что прочность отдельных сечений шпангоутов, как правило, 
определяется лишь изгибом. 

В справочной литературе приводятся расчетные формулы и гра- 
фики для определения изгибающих моментов кольцевых шпангоутов 
постоянного сечения от действия сил Р и Г и сосредоточенного мо- 
мента 27 (фиг. 236). Этими формулами и графиками можно пользо- 
ваться с некоторым приближением и для шпангоутов, у которых 
сечения не сильно меняются вдоль периметра. Небольшая погреш- 
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ность получится, если для расчета шпангоутов (см. фиг. 234 и 235) 
воспользуемся данными фиг. 236. 

Необходимо отметить некоторую особенность работы килевого 
шпангоута у места его сочленения с килем, где по кривой линии 
идут пояса киля. В данном месте осевые усилия № (фиг. 237) поясов 
киля могут создавать значитель- 
ные радиальные напряжения 
сжатия или растяжения о, в 
стенке. 

Направление их действия со- 
впадает с радиусом кривизны 
\ 360 %° пояса Г. Из условия равнове- 
сия элемента пояса радиальные 
напряжения стенки 

№ 


о == $ 
< Уст 


ЕР О 
56059 1) 


^ Где б.-— толщина стенки шпан- 
Ты) гоута у места его пере- 
220. -006° хода в КИЛЬ. 


№ 
ь 


0 И А 
-01- 190-1801 [27 960 
-02 ыы: ый 
саивых ри 
-04 ($та- 5-) 


Фиг. 236. Фиг. 237. 


Для уменьшения радиальных напряжений в этих местах кон- 
струкции ставят накладки, повышая толщину стенки д.т, или при- 
клепывают стержни — ребра, увеличивающие жесткость стенки. 

На фиг. 238 показан шпангоут крепления крыла, который заме- 
няет собой лонжерон крыла. В данном случае изгибающие моменты 
крыла, приложенные в виде пар сил МН, уравновешиваются на 
самом шпангоуте. При рациональном выборе размеров шпангоута 
можно получить конструкцию более легкую и жесткую, чем при на- 
личии внутри фюзеляжа лонжерона. Объясняется это тем, что здесь 
на участке фюзеляжа изгибающие моменты от крыла воспринима- 
ются парами с плечами гораздо большими, чем ПН. Для упрощен- 
ного приближенного расчета можно считать шпангоут состоящим 
из двух половин, которые в точках А и В шарнирно связаны друг 
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| 
| 
| 


с другом, и пренебречь действием касательных сил обшивки фюзе- 
ляжа. В таком случае в точках А и В шпангоута будут действовать 
горизонтальные осевые силы 


От этих сил можно найти изгибающий момент М в любом сече- 
нии шпангоута. Вполне понятно, что наибольшая величина изгибаю- 
щего момента будет получаться около узлов крепления лонжеронов 
крыла. При среднем расположении крыла | 
| Н 
ги — МА (к = 


\ 


ИЛИ 
МН 


тах ор 


Н Н 
5) =М-. 


Наибольшее значение поперечной силы шпангоута будет между 
ушками указанных узлов: 


Олик М {— =) зы М. 
2Ю 


р 
Поверечная 
била крыла 


Изгибающий момент крыла 


И 
и 
м У м 
2^ & © касательные 
%. ф Ра силы обшивки 
5 
В 
Фиг. 238. 


Все указания относительно радиальных напряжений 6, для 
килевых шпангоутов относятся и к шпангоуту, приведенному на. 
фиг. 238. Поэтому в конструкциях шпангоутов. мы встречаем ребра 
жесткости. | 

‚В отдельных случаях усиленные шпангоуты частично или пол- 
ностью зашивают стенкой. Это мероприятие уменьшает или сводит 
на нет напряжение изгиба в шпангоуте. На фиг. 239 и 240 изобра- 
жен шпангоут крепления передней ноги шасси с частичной (по бо- 
ковым сегментам площади ЁР.») зашивкой его стенки. Шпангоут под 
действием симметричных (фиг. 239,4) или обратно симметричных 


(фиг. 240,а) сил Р и касательных сил обшивки 46 находится в рав- 
новесии. | 
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и 
оч 
оный 
2. пал 
тв 
эвеааия 
ны 
ЕР 
о теЗыЕЫ 
3 =ва 
Ар 
3-е 
Са. 
Уж 
а 
*=> 
ы 
к 
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Разберем работу отдельных элементов шпангоута. Под дейст- 
вием касательных сил от стоек д. и обшивки дб (фиг. 239,6 и 240,в) 
каждый сегмент будет работать на изгиб, опираясь на верхнюю и 
нижнюю перемычки шпангоута. На фиг. 239,в при определении 


> 2Рсег 
опорных реакций сегментов Р — Мы приняли 


Чо6 — Чет = р . 


Эпюра изгибающих моментов сегмента изображена на фиг. 239,а 
и 240,г. Каждая стойка (фиг. 239,6 и 240,6) испытывает юсевую 
деформацию сжатия или растяжения, которая меняется по линей- 
ному закону. Сжатая стойка разрушается от местной или общей 
потери устойчивости. Ось стойки может изогнуться в плоскости, 
перпендикулярной плоскости шпангоута. 
Критическая сила общей потери устойчивости стойки, считая 
концы шарнирно прикрепленными к кольцу, будет равна 
__ 22 Ест 
Рер АЕ А (242) 
Где [т — момент инерции сечения стойки с учетом прилегающей 
стенки шпангоута. 


Расчет усиленных шпангоутов с учетом их упругости 
Выше мы рассматривали расчет усиленных шпангоутов, уравновешивая их 


касательными силами обшивки, которые соответствовали абсолютно жестким 
в своих плоскостях шпангоутам. Действительно, от сосредоточенного момента 


Фиг. 241. Фиг. 242. 


(фиг. 241) любая точка соединения жесткого шпангоута с обшивкой будет 
перемещаться от сдвига общивки на одинаковую величину. Понятно, что одина- 
ковым сдвигам будут соответствовать постоянные касательные силы, что и полу- 
чается по формуле 
я ы 
212 | 
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_ Абсолютно. жесткий шпангоут от силы Р’ (фиг. 242) перемещается на неко- 
торую величину у (фиг.. 243). При этом произвольная точка А переместится по 
касательной к окружности на величину му, 


-у $1 а. 


| 


Следовательно, обшивка загружается от шпангоута погонными касатель- 
ными силами 90, пропорциональными зш а [см. формулу (227)]: 


во == Ш в 


Ю 


Упругий усиленный шпангоут, где приложена сила Р (см. фиг 242), не 
только перемещается, но и меняет свою форму — вытягивается, принимая кон- 
фигурацию, близкую к эллипсу (фиг. 244). 

° На фиг. 245 показаны для наглядности в относительных величинах радиаль- 
ные деформации |; кольцевого шпангоута с жесткостью Е от действия 
радиальной силы Р, касательной силы Т и изгибающего момента т. 


{ 


` Фиг. 243. Фиг. 244. 


Таким образом, полные перемещения по касательной любой точки обшивки 
фюзеляжа будут соответствовать перемещению абсолютно жесткого шпангоута 
и дополнительно — деформациям (вследствие изменения форм сечения шпан. 
гоута). Первые перемещения, как мы уже показали, соответствуют сдвигу 
оболочки, которые получаются по приближенному решению. Вторые перемеще- 
ния создают сдвиг, обусловленный самоуравновешенными дополнительными каса- 
тельными силами. 

Если считать, что усиленный  шпангоут превращается строго в эллипс, то 
дополнительные касательные, напряжения обшивки меняются в поперечном 
сечении пропорционально $1 2а, затухая по длине оболочки. Абсолютные зна- 
чения этих напряжений зависят от жесткостных параметров элементов системы 
и находятся из решения статически неопределимой задачи. 

Многочисленные опыты с тензометрированием большого числа точек ци- 
линдрических оболочек показывают, что усиленные шпангоуты находятся 
в значительно более выгодных условиях, чем мы принимаем, определяя каса- 
тельные силы обшивки приближенным путем. Вблизи шпангоутов, нагруженных 
сосредоточенными силами, обшивка фюзеляжа и заклепочные швы нагружаются 
увеличенными силами. | | | | 
° Уточнение методики расчета усиленных‘ шпангоутов из условия их упру: 
гости, должно привести к созданию более рациональных их сечений, а следо- 
вательно, к уменьшению веса конструкции. К сказанному следует добавить, что 
стоящие рядом с усиленными нормальные шпангоуты нагружаются со стороны 
обшивки взаимно уравновешенными касательными силами. 
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Фиг. 246. 
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На фиг. 246, 247 и 248 показаны результаты решения статически неопре- 
делимой задачи по расчету кольцевых усиленных шпангоутов, нагруженных 
радиальной силой Р, касательной силой Т и изпибающим моментом 1. 

На фигурах даны следующие обозначения: 


Ю — радиус сечения фюзеляжа; 
5 — приведенная толщина обшивки; 
а — расстояние между нормальными шпангоутами; 
Г ип — момент инерции сечения нормального шпангоута с учетом приле- 
гающей обшивки; 
Го — момент инерции сечения усиленного шпангоута; 
М тах упр — наибольший изгибающий момент усиленного шпангоута, с“учетом 
его упругости; 
Мтах жест — наибольший изгибающий момент усиленного шпангоута, определен- 
ный без учета упругости; 
Чтах упр — Наибольшее значение погонной касательной силы обшивки с учетом 
влияния упругости шпангоутов; 
Чтах жест — Наибольшие касательные силы. обшивки, полученные без учета 
упругости. 


На фиг. 248 Миаах упр и Мах жест Являются соответствующими моментами 
3 


сечения шпангоута для а = —— т. 
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Фиг. 247. 


На фиг. 246,а, 247,а и 248,а показаны по периметру усиленного шпангоута 
законы изменения изгибающих моментов жесткого шпангоута Мжест и ДОПОЛ- 
нительного Мдоп вследствие упругости конструкции. Заштрихованные части 
эпюр показывают истинные значения изгибающих моментов Мупр. 


Кривые наибольших изгибающих моментов Мшахупр, Построенные в относи- 


тельных величинах, наглядно показывают уменьшение их вследствие упругоств 
конструкции. 55 -% 


| 
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Фиг. 248. 


На фиг. 246,6, 247,6 и 248,6 показаны вдоль периметра законы изменения 
погонных касательных сил 4 при жестком шпангоуте 4 жест и дополнительных длоп 
вследствие упругости конструкции. Заштрихованные части эпюр показывают 
истинные значения касательных сил дупр. 


Кривые наибольших касательных сил Фтахупр» Построенные в относитель- 
ных величинах, наглядно показывают увеличение их вследствие упругости кон- 
струкции. 


М тах УР | Чтах упр 


Необходимо отметить, что кривые на фиг. 246, 247 


М пах жест Ч тах жест 
и 248 дают уточнение расчетных величин лишь с некоторым приближением. 
Объясняется это тем, что усиленный шпангоут деформируется, принимая форму, 
несколько отличную от эллипса. Дальнейшие уточнения приводят к несколько 


большей разгрузке усиленных шпангоутов Мтахупр и догрузке обшивки Отах упр 
Эти уточнения вряд ли необходимы, так как по абсолютным величинам резуль- 
тат расчета мало меняется. Кроме того, учет работы конструкции от расчетной 
нагрузки за. пределом пропорциональности дает уточнение решения обратного 
знака. Поэтому с достаточной точностью можно пользоваться кривыми, приве- 
денными на этих фигурах при уточненном расчете усиленных шпангоутов. 


Расчет нормальных шпангоутов 


Нормальные шпангоуты изготовляют обычно в виде колец по- 
стоянного сечения. Для больших самолетов иногда необходимо 
их рассчитывать от нагрузок, возникающих вследствие деформаций 
изгиба фюзеляжа. 

Выделим двумя сечениями часть деформированного фюзеляжа 
длиной а, равной расстоянию между нормальными шпангоутами 
(фиг. 249). Эта часть фюзеляжа нагружена взаимно уравновеши- 
вающимися моментами М. Продольный элемент обшивки фюзеляжа 
с присоединенными к ней стрингерами испытывает погонные осевые 
усилия 


сб, 
где о — нормальные напряжения, определяемые по формуле (221); 
б — приведенная толщина обшивки фюзеляжа. 


Усилия об создают погонные нагрузки 
2 
у 


ты м 


р ЕТ 


сплющивающие фюзеляж. 

Силы бщ Действуют вертикально — параллельно плоскости де- 
формации фюзеляжа (фиг. 250). Они являются самоуравновеши- 
вающимися и воспринимаются изгибом нормальных шпангоутов. 
Расчет кольца на изгиб производится, как расчет обычной замкну- 
той рамы. При этом наибольший изгибающий момент шпангоута 
получается в сечении С 


вы ре 0,234 РИ. 
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М? | 
ГДЕ Члинк == ба рт Ю— наибольшие погонные силы, получающиеся 


в точке С при у=^А. 


В сечении А шпангоута изгибающий момент будет с обратным 
знаком, а по величине почти равный Мих. 


Для фюзеляжей больших машин необходимо проверять доста- 
точность изгибной жесткости нормальных шпангоутов. Дело в том, 
что у фюзеляжа, нагруженного изгибом, 
отсутствует линейная связь между изги- 
бающим моментом и соответствующей 
ему кривизной оси. Последняя растет 


Нормальный 
шпангоут` = 


\ ые 


Фиг. 249. Фиг. 250. 


быстрее. Это связано со сплющиванием поперечных сечений, что ве- 
дет к возрастанию нормальных напряжений, Для каждой конструк- 
ции существует предельное значение изгибающего момента, превы- 
шение которого приводит к полному сплющиванию поперечных се- 
чений — разрушению фюзеляжа, т. е. по существу происходит об- 
щая потеря устойчивости кругового сечения фюзеляжа. Предельное 
значение момента и ему соответствующие нормальные напряжения 
можно именовать критическими, которые по величине должны быть 
больше разрушающих напряжений стрингеров. 

Применительно к фюзеляжу бесконечной длины в пределах дей- 
ствия закона Гука критические напряжения ок» общей потери 
устойчивости можно определять по следующей эмпирической фор- 


муле: 
Г 
„„=1,2Е и не (243) 


где /ш — момент инерции сечения нормального шпангоута с учетом 
прилегающей к нему обшивки фюзеляжа. 
Для фюзеляжа конечной длины о„р получается больше, чем по 
приведенной формуле. Следовательно, расчет по ней идет в запас 
прочности. | и 
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РАСЧЕТ ГЕРМЕТИЧЕСКИХ КАБИН 


Жизненные условия и наиболее надежная работа экипажа на 
больших высотах полета достигаются применением герметических 
кабин, в которых можно создать повышенное содержание кислорода 
и повышенное давление воздуха по сравнению с атмосферным. 
Кроме того, устройством термоизоляции герметических кабин и 
установкой обогревательной или охладительной аппаратуры решает- 
ся вопрос о поддержании необходимой температуры, что приобре- 
тает особую остроту в связи с высотными полетами в зонах низких 
температур и нагреванием самолетов при больших скоростях 
полета. 


Ки -ННЕЕНЕЕ 
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0 пя с т о им 
Фиг. 251. 


Большое распространение имеют кабины, представляющие собой 
герметизированный отсек фюзеляжа. Герметическая кабина пред- 
ставляет собой тонкостенную подкрепленную оболочку и работает, 
во-первых, под действием внутреннего или внешнего избыточного 
давления, и, во-вторых, подвергается изгибу и кручению, являясь 
частью силовой схемы фюзеляжа. 

Рассмотрение прочности кабины как части фюзеляжа принци- 
пиально не имеет каких-либо особенностей, поэтому рассмотрим 
только вопрос местной прочности конструкции от действия внутрен- 
него или внешнего избыточного давления. 

Обычно в кабине до высоты 2000—3000 м сохраняется давление 
окружающей атмосферы (участок кривой /[, фиг. 251), что обеспечи- 
вается соответствующим клапаном. Достигнутое при этом абсолют- 
ное давление сохраняется в кабине до некоторой высоты, на которой 
будет получено определенное избыточное давление по сравнению 
с окружающей атмосферой (участок кривой 2). Это избыточное 
давление, равное примерно 0,3—0,5 ат, при дальнейшем подъеме 
на высоту (участок кривой 9) обеспечивается соответствующим регу- 
лятором или клапаном. Таким юбразом, «высота» в кабине полу- 
чается меньше истинной высоты полета самолета. При законе дав- 
лений, показанном на фиг. 251, для высоты полета, равной, напри- 
мер, 15 000 м, условия в кабине ‘будут соответствовать высоте 7000 м. 

Внешнее избыточное давление получится при быстром снижении 
самолета, когда клапан обратного перепада не успевает впускать 
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воздух из атмосферы в кабину. Давление в кабине может быть ниже 
атмосферного и при наличии повреждений — пробоин (если они на- 
ходятся на участках поверхности самолета с пониженным давле- 
нием). 

По своим формам и конструкции герметическая кабина обычно 
более способна к воспринятию внутренних давлений, поэтому нагру- 
жение кабины внешним избыточным давлением более опасно для 
ее прочности. м ТЬ 

По соображениям прочности наивыгоднейшей формой закрытого 
сосуда, нагруженного давлением изнутри, является, как известно, 
шар. Но на самолетах не применяют шарообразные кабины из-за 
неудобства размещения в них экипажа и несоответствия формам 
фюзеляжа. Кабинам стремятся придать форму цилиндрической 
оболочки круглого сечения, закрытой по концам сферическими или 
коническими днищами. В стенках кабины круглой цилиндрической 
формы под действием внутреннего давления в поперечных и про- 
дольных сечениях возникают растягивающие напряжения. 

Чаще приходится делать кабину по соображениям компоновки 
самолета, отличной от круговой цилиндрической оболочки. В этом 
случае стенки кабины подвергаются изгибу, поэтому их подкреп- 
ляют стрингерами и шпангоутами. 

Рассмотрим пример кабины, поперечное сечение которой пока- 
зано на фиг. 252,4. Такая форма кабины определяется воздушными 
каналами двигателей. Обычно кабина состоит из боковых криволи- 
нейных панелей, плоских торцевых шпангоутов, пола и фонаря. 
Боковые панели (фиг. 252,6), шпангоуты и пол подкреплены арка- 
ми и балочками. 

Рассмотрим работу и порядок расчета отдельных элементов 
герметической кабины. 

Избыточное внутреннее или внешнее давление (с учетом давле- 
ния в каналах), непосредственно воздействуя на отдельные стенки, 
нагружает элементы каркаса кабины, которые своим изгибом пере- 
дают далее нагрузку на фюзеляж. Интерес представляют боковые 
криволинейные панели, работа которых зависит от направления 
действующей нагрузки. 

Если давление р направлено внутрь кабины (фиг. 253), то сама 
обшивка боковых панелей своим растяжением (без участия под- 
крепляющих ее арок) способна передать нагрузку на лонжероны. 
Возникающее при этом растягивающее напряжение в обшивке о 
определяется из равновесия элемента круговой оболочки: 


г РИ. (244) 
В об 
где А — радиус кривизны панели; 
об — толщина общивки. 
Погонная растягивающая сила обшивки 00.6 является попереч- 
ной изгибающей нагрузкой лонжеронов. 
Иначе работает криволинейная панель, когда давление направ- 
лено в противоположную сторону (фиг. 254). В этом случае тонкая 
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Фиг. 253. — Фиг. 254. 


обшивка не может воспринять давление р своим сжатием из-за ее 
потери устойчивости. Здесь уже прочность обеспечивается арками. 
Обшивка передает давление на арки, которые опираются на лон- 
жероны. Каждая арка нагружена со стороны обшивки погонной 


воздушной нагрузкой ай 
4, — ра, (245) 


где а — расстояние между арками. 


В поперечном сечении круговой арки радиуса А возникает сжи- 
мающее усилие 


№=4,К= рак, 
которое должно быть меньше критического, т. е. 


| 2 — 92 В 
и. 
<, (246) 
где /„› — момент инерции сечения арки с учетом прилегающей к ней 
обшивки. 
При малых значениях угла а, т. е. когда можно пренебречь вели- 
чиной 0” по сравнению ‹ л?, последняя формула упрощается 
4т2ЕГ. 
р 
№ = рак < И 


ар 


где [»„=2а^ — длина дуги арки. 

Коэффициент 4 в этом уравнении для критической силы М вполне 
объясним, так как арка—стержень, теряющий устойчивость по двум 
полуволнам. 

Примечание. Выше было принято, что опорами для боковых пане- 
лей кабины являлись лонжероны фюзеляжа. Однако при недостаточной их 
прочности на поперечный изгиб следует рассматривать боковую панель 
вместе с подкрепляющими ее стрингерами и арками как балку криволиней- 
ного сечения, опертую на торцевые шпангоуты кабины. Работа элементов 
такой балки аналогична работе подвижной части фонаря, который рассмот- 
рен ниже. 

Фонарь герметической кабины состоит из неподвижного пе- 
реднего козырька и подвижной части. Козырьком фонаря является 
штампованная обечайка, прикрепленная к обшивке фюзеляжа. 
В специально сделанные вырезы обечайки монтируется стекло. По- 
движная часть фонаря состоит из металлического каркаса, в кото- 
рый вмонтировано стекло и закреплено болтами. Подвижную часть 
(фиг. 255,а) крепят к самолету четырьмя узлами. 

Рассмотрим работу и расчет подвижной части фонаря. 

Фонарь (металлический каркас с остеклением) можно рассмат- 
ривать как двухопорную балку (фиг. 255,6), работающую на изгиб 
под действием погонной воздушной нагрузки 


4—8, (247) 
где р — результирующая удельная нагрузка, равная сумме избы- 
точного давления в кабине и разрежения над фонарем; 
В — ширина фонаря. 
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Наибольший изгибающий момент фонаря 


9 
Мика”, (248) 


где /» — длина фонаря. 


Изгибающий момент воспринимается металлическим каркасом 
вместе с остеклением. Нормальные напряжения в сечении фонаря 


М тах 


р 


где [=У, ФАР — момент инерции редуцированного сечения фонаря; 
ф— редукционный коэффициент. 


бтекло 


7 
й 
ых 


Металличес- \ 
Киа каров в 


К \& ‘урны 
г ролик 


В 1, 


а) 


0) 
Фиг. 255. 


Для элементов металлического каркаса можно принять фи=1, 
а для стекла — отношение модулей упругости стекла Ес, и метал- 
ла Еит, Из которого сделан каркас 
ф< __ стк 
еек _ у 
Емет 
Нормальные напряжения в стекле возникают также в продоль- 
ных сечениях фонаря. Для определения этих напряжений выделим 
двумя сечениями элемент фонаря единичной длины (фиг. 256). Этот 
элемент можно рассматривать, как шпангоут тонкостенной балки, 
нагруженный местной нагрузкой 4,==р, которая уравновешивается 
погонными касательными силами стекла 
дв9 
Г ) 
где $ — статический момент площади отсеченной части сечения. 
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Рассматриваемый элемент фонаря, как видно из фиг. 206, рабо- 
тает на изгиб и растяжение. Для фонаря кругового сечения ра- 
диуса Юз, принимая приближенно 4=р, получим в любом сечении 
элемента изгибающий момент 


т = р? (1 —«— с0$& + та) — Кута (249) 

и растягивающую силу 
п=рЮ, (1 —с05а-- по) — Гзшо, (250) 
где Т — горизонтальная реакция продольной балки каркаса, значе- 


ние которой находим из расчета фонаря как однажды 
статически неопределимой системы; 


0,364 
Ры : м . (251) 
(==. 15 Естк 
1--0,000443 | — | — 
Кф ТБ Емет 
ГДе дек — Толщина Стекла; 
[- — момент инерции продольной балки каркаса. 
д 
р ы Ст 
> > «АНЯ з 
7 „Й 
9 <“ 
у сх | < 
| ОЙ = 
| Г О. = 
Т |7 ИТ 
СФ 
Фиг. 256. 


Для увеличения реакции Т целесообразно уменьшить длину [в 
упорными роликами (фиг. 255,4). От действия 1 и И находим нор- 
мальные напряжения в продольных сечениях стекла 


бий п 
бпрод — 2 =Е ; . (252). 
стк стк 


Опорные арки фонаря нагружены силами реакции В. {ем 
фиг. 255). Эти силы (фиг. 257) уравновешиваются погонными каса- 
тельными силами стекла 

2Р5 


то: 
где 5 и [ соответствуют прежним обозначениям. 
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Для круговой арки радиуса К., принимая приближенно д=—- 


получим в любом сечении арки изгибающий момент т 
М=РЮ, (1 —х— соза- п <) — Ту $1 @ (253) 

и растягивающую силу 
М=Р (с0з& — зто) Г по, (254) 


Фиг. 257. 


где Г=0,364Р — горизонтальная опорная реакция арки. По значе- | 
ниям М и М находим нормальные напряжения в сечениях арки 
М М | 
6 — -- ь 255 
м ГЕ, (255) 


где ЁР.. и .„» — площадь и момент сопротивления изгибу сечения 
| 


арки. 


Пример. Определим напряжения в стекле сдвижной части фонаря. 
Дано: расчетная удельная нагрузка, действующая на фонарь, р —1 кг/см?, 
длина и радиус фонаря %=1м и Куьу=0,35 м, толщина и редукционный 


стк 
—=-——, площадь сечения и 
Емет 3 


момент инерции дуралюминовой продольной балки фонаря Рь=5 см? и /5 = 
— 6 см-. 
Решение: По формулам (247) и (248) находим воздушную нагрузку 
дв 0-70 жаои 
и максимальный изгибающий момент фонаря 


70-104 
шах = 8 — 87 500 кгс. 


коэффициент стекла бстк = 10 ММ и Фелк = 


—=-— =0,428 и ф=90” находим 
ет 88 а 


коэффициент А, = 0,0 и Уп. т= 0,45. Затем по формулам (230) и (221) находим 
момент инерции сечения фонаря 

[ = (35)3.1.0,5 =21 500 см“ 
и нормальные напряжения в поперечном сечении стекла 


_ 87 500. 500 
4 — 78 4?. 
а — 21 500 ——— (35—0,45.35) = 78 кг/с 


По графикам фиг. 217 и 218 при 
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Определяем по выражению (251) реакцию Т 
0,364.1.35 
12 
: ‚ 0,000448 108 ыы 
в 5.3 
п 
По формулам (249), (250) и (252) находим при а= о погонный изгибающий 
момент | 
т = 1+(35)2.(1— 1,57+0,656) = 105 кг, 
погонную растягивающую силу 
п=] . 395. (1--0,656) =58 кг/см 
и нормальные напряжения в продольном сечении стекла 


6.105 58 
АА —- г —688 кг/с.м?. 


Таким образом, мы видим, что наибольшие напряжения получаются в продоль- 
ных сечениях стекла. 
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Глава Х 
ПОДМОТОРНЫЕ РАМЫ 


Подмоторные рамы служат для крепления двигателя к хамо- 
лету. Рассмотрим вначале действующие нагрузки, а затем порядок 
расчета. 


НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА ПОДМОТОРНЫЕ РАМЫ 


Силы, действующие на подмоторные рамы, являются обычно 
массовыми или обусловленными работой двигателя. Как одни, так 
и другие, относительно рамы, бывают симметричными или обратно 


аж — вн нии пианист албаны 2 КАБ тьднаить > 


Фиг. 258. 


симметричными. К симметричной нагрузке (фиг. 258) относится 
тяга двигателя Р и массовая сила К», а к обратно симметричной — 
массовая сила Ю, и реактивный момент винта М». 

Массовая сила, возникающая как в полете, так и при посадке, 
определяется произведением веса двигательной установки Сд на 
соответствующий коэффициент расчетной перегрузки Из 
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а реактивный момент 
№ 
М = 7116,2 —, 
п 


где /— коэффициент безопасности; 
№ и п — мощность в д. с. и обороты винта в мин. 

По нормам прочности симметричные нагрузки определяют в 
случаях А и Д как с учетом, так и без учета тяги двигателя. 

Кроме указанных нагрузок, в криволинейном полете возникает 
также гироскопический момент вращающихся масс двигателя (тур- 


Фиг. 259. 


бины, компрессора) и винта (фиг. 259). Значение гироскопического 
момента 


М, = 1,65, (256) 
ГДе &®„ и /[„ — угловая скорость и массовый момент инерции вра- 
щающихся частей двигателя относительно оси враще- 
НИЯ Хх; 
«; — угловая скорость вращения самолета относительно 
той или иной его оси. 

Плоскость действия гироскопического момента перпендикулярна 
плоскости вращения самолета. Угловая скорость ®, определяется 
режимом работы двигателя, а ®; — маневром самолета. 

Так, например, в криволинейном полете самолета, в плоскости 
симметрии со скоростью 9 и радиусом траектории г 


о,— 0, =. (257) 
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Пренебрегая в формуле (1) первым слагаемым — единицей, на- 
ходим 


Учитывая, что 
-И ри. 
== и 
1 


получим из уравнения (257) при а ы 10 м/сек? 


о у (258) 
р 


{6 
гдер=-‹ -— нагрузка на м” крыла. 


Как видно из этой формулы, максимум ®. будет в расчетном 
случае АД, так как он обусловлен Иах И Сушах. Значение ®, получается 
меньше единицы. Например, при Пшах=8, Су шах==1 и р==200 кг/м” 


найдем из (258) ®.=0,5 ы 
сек. 


РАСЧЕТ ПОДМОТОРНЫХ РАМ 
Приведем порядок расчета некоторых схем рам. 


Симметричная рама ферменного типа 


С точки зрения строительной механики для присоединения дви- 
гателя к самолету необходимо иметь всего лишь шесть стержней. 
В моторной раме, изображенной на фиг. 260, имеется восемь стерж- 
ней. При шарнирных узлах соединения стержней рассматриваемая 
система является дважды статически неопределимой. 

Если использовать условие симметрии системы и производить 
расчет отдельно от симметричных и обратно симметричных нагру- 
зок, то можно свести задачу к однажды статически неопределимой. 
Это следует из того, что при действии симметричных сил усилия в 
симметричных стержнях равны как по знаку, так и по величине. 
При обратно симметричных нагрузках усилия в симметричных 
стержнях получаются одинаковыми по величине и разными по 
знакам. 

Моторную раму считают на несколько расчетных случаев. По- 
этому целесообразно определять усилия в ее стержнях от единичных 
сил, которые направлены по осям координат (фиг. 261) и проходят 
через центр тяжести двигательной установки, а также от единич- 
ного реактивного момента и единичного гироскопического момента. 

Силу, действующую на двигательную установку и проходящую 
через ее центр тяжести, раскладываем на составляющие Рь», Ри и Р» 
вдоль осей координат. Усилия в стержнях определяются алгебраи- 
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ческой суммой усилий, получающихся при решении фермы отдельно 
от сил Р»ь, РуиР-. 

Усилие в любом стержне от действующей на двигательную уста-. 
новку силы Р;, совпадающей с какой-либо осью, будет 


5=(5+5$Х)Р, 


где 5, — усилие в стержне статически определимой системы от 
внешней силы, равной единице; 
$1! — усилие в стержне статически определимой системы от 


единичных сил Х=1, действующих в обоих лишних 
стержнях. 


Фиг. 260. 


Моторная рама (см. фиг. 260) имеет два лишних стержня, но 
вследствие симметрии усилия в них будут по величине равны. При 
определении усилий $, необходимо сразу учитывать действие обоих 
лишних стержней: 


Х= — = ^^ — полное усилие в лишнем стержне при дей- 


в 
2:5 БЕ 
ствии внешней силы, равной единице; 
1 Еи Е— длина, площадь поперечного сечения и 
модуль упругости материала # стержня. 
При составлении сумм в выражении для Х учитываем только 
стержневую систему моторамы, принимая двигатель и самолет за 
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абсолютно жесткие тела. Когда моторная рама состоит из шести 
стержней, т. е. является статически определимой, полное усилие в 
любом стержне от действия силы Р; определится по формуле 


$=50Р. "Узел 2 


В рассматриваемой моторной раме узел 2 
может быть так выполнен, что стержни 2—9 и 
2—3’ будут работать лишь при обратно сим- 
метричных нагрузках. Это может быть, если 
шпангоут не подкреплен перпендикулярно его 
плоскости в месте расположения узла 2 или 
при наличии свободы перемещения вдоль оси х 
узла 2 (фиг. 262). В таком случае следует мо- 
торную раму считать статически определимой от 
действия симметричных нагрузок (стержни 2—8 ФИГ. 962 
и 2—9’ не работают) и одновременно статически И 
неопределимой от действия обратно симметрич- 
ных нагрузок (стержни 2—8 и 2—3’ работают с усилиями, различ- 
ными по знаку). 


Несимметричная рама ферменного типа 


Рассмотрим моторную раму, изображенную на фиг. 263. 

Некоторой особенностью рассматриваемой схемы является ее. 
несимметричность. Кроме того, внутри стержневой системы имеет- 
ся плоский узел 2, который образован стержнями 2—2’ и 2—2”. 


Фиг. 263. 


В стержневых системах с внутренними пространственными и 
плоскими узлами наименьшее количество стержней определяется 
формулой 

т=—=6б +3’ --2пт”, 
где п’и п” — количество пространственных и плоских узлов внут- 
ри моторной рамы. 

Степень статической неопределимости будет выражена разностью 
между истинным количеством стержней моторамы и минимально 
необходимым. 
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Следует иметь в виду, что минимально необходимое число 
стержней 7 — условие необходимое, но недостаточное. При выпол- 
нении этого условия требуется еще проверить геометрическую неиз- 
меняемость системы. 

° Порядок определения усилий в стержнях здесь такой же, как в 
мотораме без внутренних узлов. системы. Только, помимо выяснения 
равновесия отсеченной части, придется дополнительно рассматри- 
вать равновесие внутренних и пространственных узлов. При этом за 
внешние силы надо принимать усилия в стержнях, которые были 
найдены из равновесия отсеченной части моторной рамы © двига- 
телем. 

В рассматриваемой моторной раме п’=0 и п”=1 (узел 2). 
Минимальное количество стержней должно быть 1==8. В действи- 
тельности имеется 9 стержней. Следовательно, если считать, что все 
стержни в узлах крепятся шарнирно, моторная рама будет однажды 
статически неопределимой системой. В качестве лишнего стержня 
можно принять любой из стержней, расположенных сверху 
или снизу двигателя. Примем стержень 11—12 за лишний. Тогда 
при определении усилий в стержнях Зи и ©: надо рассечь шесть 
стержней (1—5, 3—2, 4—5, 10—6, 9—7 и 9—15) и рассматривать 
равновесие отсеченной части моторной рамы с двигателем. Мы 
можем составить шесть уравнений равновесия, куда войдут шесть 
неизвестных усилий рассеченных стержней и внешняя нагрузка или 
‘единичное усилие лишнего стержня 11—12. Далее, рассматривая 
дополнительно равновесие плоского узла 2, можно найти усилия 
(Зо и!) в стержнях 2—2’ и 2—2”. При этом усилие в стержне 2—5 
следует считать известным. 

Расчет несимметричной моторной рамы обычно несколько слож- 
нее симметричной, так как при определении усилий в стержнях, 
приходится решать совместно несколько уравнений. 

Приближенный расчет рассматриваемой моторной ра- 
мы (фиг. 263) можно вести по статически определимой схеме 
в следующем порядке. Сила К, полностью воспринимается стерж- 
нем 2—9, от усилия которого работают стержни 2—2’ и 2—2”. Тяга 
двигателя Р распределяется по правилу рычага между верхней и 
нижней плоскими фермами. Сила К, распределяется по правилу 
рычага между плоскостями передних (1—8 и 4—5) и задних (9—18 
и 11—12) стержней. Момент относительно продольной оси х вос- 
принимается поровну отдельно стержнями передней плоскости (1—6 
и 4—0) и стержнями задней плоскости (9—19. и 11—12). Момент 
относительно вертикальной оси у воспринимается поровну отдельно 
стержнями верхней плоскости (4—6 и 11—12) и стержнями нижней 
плоскости (1—8 и 9— 15). 


Комбинированная моторная рама 


В рассматриваемой системе (фиг. 264) имеются стержни 1—2, 
1'—2', 4—5 и 4—5’, узлы 3 иб и кронштейн 5—8—5”. Конструкция 
узла 3 выполнена так, что может воспринимать лишь силы, лежа- 
щие в горизонтальной плоскости (х0г). Вертикальные силы узел В 
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не воспринимает. Узел 6 крепления двигателя воспринимает лишь 
боковые силы. Таким образом, узел 5 создает две связи, а узел 6 — 
одну связь. Имеющиеся четыре стержня создают еще четыре связи. 
Следовательно, подвеска двигателя по количеству связей (семь) 
является однажды статически неопределимой системой. 

Некоторой особенностью системы является шарнирное крепление 
кронштейна 5—6—0’ в узле 8. Эта особенность оказывает влияние 
на работу стержней 4—6 и 4—5’, в которых могут возникать уси- 
лия лишь при симметричном нагружении двигательной установки. 
В этих стержнях должны быть усилия только одинаковые по вели- 
чине и знаку, которые заставляют работать на изгиб кронштейн 
2—8—5'. Шарнирное крепление в узле 8 кронштейна 5—8—5” сни- 
жает на единицу количество связей, и система становится статически 
определимой. 

Расчет усилий в элементах системы можно вести, рассматривая 
равновесие двигателя под действием внешних нагрузок и усилий 
в рассеченных связях. Неизвестными величинами будут: усилия 
в четырех стержнях, две горизонтальные опорные реакции узла 9 
и боковая опорная реакция узла 6. Производя расчет отдельно от 
симметричных и обратно симметричных нагрузок, каждый раз необ- 
ходимо определять три неизвестных усилия: от симметричных на- 
грузок — усилия в стержнях 1—2 (1’/—2’”), 4—5 (4’—5”) и продоль- 
ную (вдоль оси х) реакцию узла 9; от обратно симметричных нагру- 
зок — усилие в стержне 1—2 (1’/—2”), боковые (вдоль оси 2) 
реакции узлов 9 и 6. 

В результате можно установить порядок передачи внешних сил. 
Тяга двигателя Р полностью воспринимается узлом 9. Сила КЮ. рас- 
пределяется по правилу рычага между узлом 9 и узлом 6 крепления 
к двигателю. Сила К, распределяется по правилу рычага между 
стержнями 1—2, 1’—2’ и стержнями 4—5, 4—5’. Момент, действую- 
щий относительно оси х, полностью воспринимается стержнями 1—2 
и 1”’/—2’. Момент, действующий относительно оси и, полностью 
воспринимается боковыми силами узлов 9 и 6 крепления двигателя. 
Наконец, момент, действующий относительно оси 2, воспринимает- 
ся парой сил, которая создается усилиями стержней 1—2, 1/—2’ и 
4—5, 4'—5’. Рассуждения о передаче внешних сил свидетельствуют 
.о геометрической неизменяемости системы. 


Глава ХПГ 


ШАССИ 


Шасси служит для передвижения самолета по земле, для раз- 


бега перед взлетом и для пробега после посадки. Кроме того, шасси 
поглощает при посадке большую 
часть кинетической энергии само- 
лета. 

Шасси представляет собой 
пространственную силовую систе- 
му с колесами. Внутри этой си- 
стемы находятся амортизаторы. 


На современных самолетах 10с0806 Главные 


применяется схема шасси с носо- колесо 


вым колесом (фиг. 265) В этой 
схеме главные колеса располага- 
ются несколько сзади центра тяжести самолета, а переднее колесо 
вынесено вперед. 

Рассмотрим отдельные элементы шасси. 


Фиг. 265. 


АВИАЦИОННЫЕ КОЛЕСА 


Колеса шасси обеспечивают проходимость самолета и восприни- 
мают своими пневматиками часть энергии удара. Торможение колес 
облегчает маневрирование самолета на аэродроме и ‹окращает 
послепосадочный пробег машины. 

Основными элементами конструкции колес (фиг. 266) являются: 
литой барабан из алюминиевых или магниевых сплавов; пневматик, 
состоящий из покрышки и камеры, накачиваемой воздухом; тормоз, 
диск которого неподвижно укреплен на оси. 

Эксплуатационные особенности и технические характеристики 
колес определяются в основном начальным давлением воздуха в ка- 
мере ро, внешним габаритным диаметром О (фиг. 267), диаметром 
сечения пневматика 4 и формой его. 

Существующие колеса можно разбить на два типа: 

а) колеса высокого давления; 

6) колеса среднего давления (полубаллонные). 

В колесах высокого давления — пневматик малого диаметра & 
с высоким давлением предварительной зарядки воздухом 6—10 ат 
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и более. Такие колеса устанавливают на основных стойках шасси 
самолетов с посадочной скоростью 200—220 км/час. 

При обжатии пневматика давление в нем не меняется (меняется 
на 15—20% при полном обжатии) Это обстоятельство дает воз- 
можность считать, что сред- 
аи, нее по величине давление ко- 
- леса на грунт примерно со- 

ответствует начальному дав- 
лению воздуха в. пневматике. 
В этих условиях колесо ма- 
лой площадью соприкасает- 
ся с землей, но с болыцим 
давлением на грунт, что 
ухудшает проходимость ко- 
лес и затрудняет эксплуата- 
цию самолета на вязком аэро- 
дроме. Пневматик спосо- 
бен воспринимать неболь- 
шую по величине работу’из- 
за малого объема воздуха. 

Колеса высокого давле- 
ния делают малых габари- 


® 3. хх 
% 


А 


ет 
| 


НИ 
ты 


= — 


ИНЕТ МНЕ | 
Я РК 
< РИРРРРАЗЯЙ 


тт р > === о 


Фиг. 266. Фиг. 267. 


тов. Они легче убираются внутрь самолета, в этом их преимуще- 
ство. 

В колесах среднего давления — пневматик большого диаметра 4 
с давлением предварительной зарядки воздухом ри.—=3—65 ат. Такие 
колеса устанавливают на самолетах с посадочной скоростью до 
160 км/час. Благодаря хорошей проходимости они эксплуатируются 
на полевых малоподготовленных ‘аэродромах. При большом объеме 
воздуха колесо воспринимает значительную долю кинетической 
энергии самолета. | 


Работа пневматиков 


Полную характеристику работы пневматика показывает диа- 
грамма зависимости нагрузки на колесо Р, в функции обжатия 
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пневматика 6 для различных значений предварительной зарядки 

(фиг. 268). о. 
По кривым видно, что нагрузка на колесо Р, в зависимости от 

величины обжатия пневматика 6 изменяется мо закону, близкому 

к прямой. Угол наклона прямой линии изменяется в зависимости от < 

величины предварительной зарядки пневматика (от давления ро). | 
На диаграмме обжатия каждого колеса в каталогах задаются 

характерные обжатия 6 и им соответствующие нагрузки на ко- 

лесо Рь. ы 
Максимальное * 

обжатие пневма- 

тика о0н„„х Получается от 

силы Рк пах И ОТНОСИТСЯ К 

моменту соприкосновения 

внутренних поверхностей 

пневматика (см. фиг. 267). 

При дальнейшем увели- 

чении силы сминается ре- 

зина и деформируется = ЩФ 

обод. Здесь малым дефор- 

мациям колеса  соответ- Фиг. 268. 

ствуют значительные си- 

лы, при которых реборда может прорезать покрышку. В эксплуата- 

ции максимально допустимым обжатием пневматика является бил, 

которое принимается на 5% меньше дшах 


С, Д — 0,900 жи 


Работа, поглощаемая пневматиком в процессе нагружения, будет 


^ 


Аг = [ Р.46, 
0 


и при обжатии д» можно определить по формуле 


Ру. 18 
А». = 09 мех. 


Разрушающая радиальная нагрузка колеса 
Рьзрьд приводится в таблицах характеристик колес и по величине 
всегда превышает максимально допустимую нагрузку на колесо Рид. 
более, чем в 2 раза. 

Отношение нагрузки на колесо при максимально допустимом 
обжатии пневматика Рид к стояночной нагрузке Ро, называется 
коэффициентом грузоподъемности колеса 

Ры. д 


Пу. УНР ® 
` Ва 
} 
Для того чтобы при посадке самолета полностью работало ко- 
лесо, наибольшие эксплуатационные нагрузки должны быть близки 
к максимально допустимой нагрузке колеса Рид. ОИ 


Подбор колес 


Главные колеса для самолета подбираются по стандарту, 
на основании рекомендуемого стояночного обжатия пневматика д. 
и стояночной нагрузки Ре. Стояночное обжатие бт задается из усло- 
вия долговечности колеса. 

Давление в пневматике подбирается так, чтобы при заданном 
стояночном обжатии нагрузка на колесо по стандарту равнялась бы 
действительной стояночной нагрузке. Так как давление в пневма- 
тике пропорционально нагрузке на колесо, то 


ыы И: И 
Ро— Ротах Р ) 
ст шах 
где ровах — максимально допустимое давление в пневматике; 
Ре — истинная стояночная нагрузка; 
Рост шах — Максимально допустимая стояночная нагрузка, соответ- 
ствующая давлению ринах. 


Носовое колесо необходимо подбирать по динамической 
нагрузке Ради, которая больше стояночной. Это связано © тем, что 
оно нагружается дополнительной нагрузкой: от торможения главных 
колес при пробеге самолета, от тяги двигателей при разбеге само- 
лета. Обжатие пневматика от нагрузки Рдин Должно соответство- 
вать 6... Стандарт колес разрешает брать обжатие пневматика 
и несколько выше (примерно на 20%) 


В о ВиО пах 
Потребное давление в пневматике 


Рлин 
Ро —Ротах`р 
дин шах 
где РЭдин шах — Максимально допустимая динамическая нагрузка ко- 
леса, которой соответствует максимально допустимое 
давление в пневматике рошах. 


АМОРТИЗАТОРЫ 


Амортизация шасси служит для смягчения ударов самолета, 
возникающих при посадке и движении по неровностям. 

При посадке самолета, в момент касания колес земли, траекто- 
рия центра тяжести несколько наклонна; кроме горизонтального 
компонента скорости, имеется еще и вертикальный. Горизонтальная 
составляющая скорости плавно гасится на большом пути пробега 
самолета силами его Лобового сопротивления и силами трения 
колес о землю. Вертикальная составляющая скорости резко тормо- 
зится реакцией земли. При этом самолет испытывает значительные 
ударные нагрузки. Аналогичное явление получается при движении 
по неровностям. 

Амортизация шасси, состоящая из пневматиков колес и спе- 
циальных амортизаторов, смягчает удары самолета, возникающие 
при его посадке и движении по неровному аэродрому. 
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На современных самолетах амортизаторами шасси являются 
отдельные силовые стержни шасси, которые проектируются так, что 
могут сильно сокращаться от действия внешних сил. Вследствие 
сокрашения длины стержня поглощается работа удара. В этих 
стержнях применяют в качестве амортизаторов резину, пружины 
или воздух. В настоящее время применяются амортизаторы, пред- 
ставляющие собой сочетание воздушной и жидкостной камер. 
Жидкость создает хорошее уплотнение в воздушной камере и 
является дополнительным сред- 
ством для поглощения работы. Эти 
амортизаторы называются жидко- в "в 


стно-воздушными. 2 аа № 

Конструкция аморти- а С Пе а 
заторов современных самоле- \6 |. ЕЕ! _ 
тов выполняется по одной из № ей Плуниер — С 
схем, изображенных на фиг. 9269. В Бы | А - 
Амортизатор состоит из стально. Е, \ и № р - э 
го цилиндра, в котором по- т. | т И Е 5 
движно смонтирован шток-пор- родное МЕ = з 
шень. Уплотнение между цилинд- №1 / колы ЕЕ ь 
ром и поршнем обычно достигает- № И Поршень ЕЕ 
ся кожаными манжетами. В у Е роны И 1 к Э 
амортизаторе /[ они смонтированы ый ое: 7 7 ) 
около поршня (верхней буксы), ах й ПЕ 
неподвижно относительно штока. м Р ЧЕЙ ИА 
В амортизаторе 2 уплотнение по- | | букса К 7} 1 
ставлено около буксы, неподвижно №1 м И 
относительно нижней части ци- ИЕ к ь о 
линдра. ‹ МЕ : — И 

Внутри цилиндра укреплена ме а г 
стальная трубка с отверстиями, | Р | 
которая называется плунжером. ‘ : 
Нижний конец плунжера находит- Фиг 960. 


ся в начале полости поршня, где 
расположено распорное кольцо, 
которое уничтожает зазоры между плунжером и поршнем. Распорное 
кольцо может быть неподвижно относительно плунжера или поршня. 
В верхней части цилиндра устанавливают зарядный штуцер, 
через который амортизатор заряжается жидкостью и воздухом. 
Жидкость представляет собой незамерзающую до #=50С смесь, 
которая помещается в полости штока-поршня. Уровень смеси рас- 
полагается над верхней частью поршня. Воздух занимает внутрен- 
ний объем цилиндра, включая и внутренний объем плунжера. | 
При сокращении амортизатора (прямой ход) сокращается объем 
воздуха и опускается плунжер в полость штока, что сопровождается 
перетеканием жидкости через калиброванные отверстия нижней 
части плунжера. В амортизаторе 2, кроме того, жидкость свободно 
перетекает в запоршневое пространство. При распрямлении стойки 
(обратный ход) все проходит в обратном порядке с той лишь раз- 
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ницей, что жидкость в амортизаторе 1 через обратный клапан пере- 
текает в полость штока в уменьшенные отверстия. В амортизаторе 2 
вытесняемая жидкость из запоршневого пространства через обрат- 
ный клапан проходит в калиброванные отверстия. 


РАБОТА ЖИДКОСТНО-ВОЗДУШНОГО АМОРТИЗАТОРА 
Работа воздуха 


Представим себе амортизатор, заряженный жидкостью и возду- 
хом (фиг. 269), без обратного клапана с большими проходными 
отверстиями в плунжере для жидкости. Последнее равносильно 
отсутствию плунжера. 

Сила Рь, сжимающая амортизатор, уравновешивается давлением 

воздуха р внутри цилиндра 


Р 
В В \ Ро (259) 
где 
Е — м 
4 


4, — диаметр поршня для амор- 
тизатора [, а для амортизатора 2 — 
наружный диаметр штока. 


Усилие предварительной Усилие в амортизаторе Р, связа- 
ЭР но © ходом поршня 5 законом поли- 

Фиг. 970. тропы — кривая АВ (фиг. 270). 
АЯ (260) 


где 
0, и о — начальный и текущий объем воздуха в амортизаторе; 
р, и р— начальное и текущее значение давления воздуха в 
амортизаторе; 
п—=1,2 — показатель политропы. 


В амортизаторе воздух сжимается в течение малого промежутка 
времени. Поэтому процесс может быть адиабатическим (и=1,4), 
если в конструкции воздух изолирован от жидкости. 

Для того чтобы поглотить большую работу с меньшим ходом 
амортизатора —©с меньшим объемом воздушной камеры, необхо- 
димо создать в нем предварительно начальное давление ро (отре- 
зок ОА). Начальное давление ро приводит к тому, что амортизатор 
начинает сокращаться только после того, как внешняя сила стано- | 
вится больше определенной величины, которая называется предва- | 
рительной затяжкой. 

Работа, поглощаемая воздушным амортизатором при его сокра- 
щении, 


та 
} 
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Подставляя в последнее выражение 


Р.=рЕ, р=рь(*®-)' и °= о 
получим 


нии 9 ||. (261) 


При проектировании амортизатора обычно задаются начальным 
давлением воздуха ро и фени величину начального объема 
воздуха 39. 

Большим величинам ро соответствуют меньшие площади Рь, что 
приводит к уменьшению поперечных размеров амортизатора. Однако 
чрезмерное увеличение ро может привести к такому давлению воз- 
духа при сокращении амортизатора, что уплотнение не будет вы- 
полнять своих функций, создавая возможность для вытекания жид- 
кости. Для амортизаторов, которые работают на изгиб, практикой 
установлено наибольшее допустимое давление воздуха в 100 ат, 
чему соответствует начальное давление в 30 ат. 

Для амортизаторов, работающих лишь на осевое усилие (шасси 
с рычажной подвеской колес), наибольшее допустимое давление воз- 
духа можно доводить до 9500 ат, что соответствует начальному дав- 
лению в 100 ат. 

В амортизаторах передних стоек шасси начальное давление воз- 
духа создают гораздо меньших величин. Это приводит к увеличен- 
ным габаритам конструкции. Так, для амортизаторов, работающих 
на изгиб, 5—7 ат, а на осевое усилие 20—30 ат. 

Воздушный амортизатор не удовлетворяет одному из требова- 
ний, предъявляемых к амортизаторам, вследствие малого гистере- 
зиса. Этот недостаток воздуха устраняется применением жидкости. 


Работа жидкости 


Рассмотрим работу амортизатора (см. фиг. 269), заряженного 
жидкостью, но с открытым зарядным штуцером. Ясно, что при со- 
кращении амортизатора давление воздуха, сообщающегося с на- 
ружной атмосферой, не изменяется. Работа удара пойдет на 
преодоление гидравлических сопротивлений при проходе жидкости 
через отверстие в плунжере. При этом вся работа превратится в 
тепло, и амортизатор не будет возвращаться в исходное, распрям- 
ленное положение. Следовательно, такой амортизатор обладает 
большим гистерезисом, чем чисто воздушный. 

Определим факторы, влияющие на вид диаграммы зависимости 
силы сопротивления жидкости Р‚„ от хода $ (фиг. 271) амортиза- 
тора. Сила Р„, проталкивающая жидкость через отверстие плунже- 
ра, определяется избыточным давлением жидкости р» 

2 


Ри РР (262) 
®1.. | 
где Гк=—) — Площадь давления на жидкость, определяемая 
внутренним диаметром штока 4. 
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Избыточное давление жидкости р„ определяется ее скоростным 
напором 


(263) 


где о„— скорость истечения жидкости через калиброванное отвер- 
стие в плунжере площади [; 
\— удельный вес жидкости; 
5 — ускорение силы тяжести. 


Скорость о„ можно выразить через скорость поршня %и относи- 
тельно цилиндра, используя равенство секундных расходов жид- 


кости 
ой Ри = Ук 
где и — коэффициент истечения, за- 
„в ННИМЕ ИРЕратие висящий от формы отвер- 
в 4 ро стия, его глубины, вязкости 
‚амортизатора Жидкости и Др. 


| я | 

АХ к 

77 ледовательно, 

дж = "я (264) 
% 5 | и 

__ В результате, подставляя  значе- 

ние р„ из (263) в (262) и применяя 


формулу (264), получим 


и. 2 

мор 2 ей (265) 
По формуле (265) легко анализировать влияние отдельных пара- 
метров на величину гидравлического сопротивления жидкости Р... 

Сила Р„ в начале и в конце хода поршня равна нулю, так как 
начальная и конечная скорость движения поршня равна нулю. Как 
показывают исследования, скорость сжатия амортизатора 9. вна- 
чале быстро нарастает, а затем медленно убывает. 

Кривая 2 (фиг. 271) соответствует меньшим площадям сечения 
отверстий [, а кривая 3 — большим Г. У современных амортизаторов 
площадь проходного отверстия [ составляет 1—2% от площади РЁ... 
Сила гидравлического сопротивления Р „равна нулю, когда [ боль- 
ше 5—84%4 р 

В конструкции амортизатора сжатый воздух давит на жидкость, 
заставляя амортизатор распрямиться (обратный ход). При этом 
вследствие обратного перетекания жидкости через малые отверстия 
происходит дополнительное превращение энергии в тепло, накопив- 
шейся в сжатом воздухе при прямом ходе. На фиг. 271 кривая 4 
показывает зависимость Р» от ® при обратном ходе. Заштрихован- 
ная площадь есть работа жидкости при прямом и обратном ходе. 

Характер кривой Р„ по $ меняется в зависимости от грубости 
посадки — высоты парашютирования, которая определяет верти- 
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Работа при обратном 
«0де амортизатора 


Фиг. 27]. 


кальный компонент скорости самолета при касании колесами земли, 
что в результате влияет на скорость сокращения амортизатора. 

При проектировании амортизатора можно осуществлять желае- 
мый вид кривой Р„по 5* выбором переменных площадей сечений 
проходных отверстий | по ходу. Обычно закон изменения } выби- 
рают таким, чтобы в начале хода, когда скорость движения 
поршня велика, площадь отверстия | была большей. Затем по мере 
сокращения амортизатора и уменьшения скорости движения поршня, 
уменьшалась и площадь отвер- 
стия. Такие амортизаторы соз- 
дают более мягкую амортиза- 
цию при рулежке самолета. 
При посадке самолета сила 
амортизатора нарастает более 
плавно. #7 

Для получения более элас- Е 
тичной амортизации желатель- Прямой х0й ы 
но, чтобы больший гистерезис 
был при обратном ходе. Для Фиг. 272. 
этого делают в амортизаторе 
приспособление, которое частично прикрывает проходные сечения | 
при обратном ходе. Таким приспособлением является обратный кла- 
пан (фиг. 272). Обратным клапаном площадь проходных отверстий 
уменьшается примерно в 2—3 раза. 

Следует отметить, что соответствующим выбором величины от- 
верстия в обратном клапане, расположенном в запоршневом про- 
странстве 2 (см. фиг. 269), получаем большую возможность регу- 
лировать скорости выхода поршня при обратном ходе. Например, 
можно достигнуть того, что амортизатор не распрямится. Мы пред- 
полагаем при этом, что нет зазоров между элементами амортиза- 
тора. Если обратный клапан в амортизаторе 1 полностью перекроет 
отверстие для прохода жидкости, то все же обратный ход произой- 
дет, так как сила давления воздуха на поршень всегда больше си- 
лы вакуума (1 ат), который образуется под плунжером при распрям- 
лении амортизатора. Поэтому схема 2 более совершенна, чем /. 


74 ВИЙ $747, 


х 
| 
\ 
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хх 
СР7РА Е 


й 
2. 
а 


Р 2% 
У” 
УАЗ 


\ 


Обратный ход 


Совместная работа воздуха и жидкости 


Теперь представим себе обычный амортизатор (см. фиг. 269), 
заряженный жидкостью и воздухом с начальным давлением ро. 
Такая конструкция представляет собой сочетание двух рассмотрен- 
ных выше амортизаторов — воздушного и жидкостного. 

При работе амортизатора воздух по-прежнему будет сокращать- 
ся и расширяться по политропе [уравнение (260)], изображенной на 
фиг. 273 кривой АтВ. При прямом ходе давление жидкости под 
плунжером будет больше давления воздуха. Вследствие разности 
давлений р„ жидкость будет проталкиваться через калиброванные 
отверстия плунжера. 

При обратном ходе давление воздуха выше давления жидкости 
под плунжером, вследствие чего воздух перегонит жидкость вниз. 
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При этом сила сопротивления жидкости направлена вверх — в об- 
ратную сторону давления воздуха на поршень. В стойке 2 (см. 
фиг. 269) давление жидкости в за- 


гам Прямой ход поршневом пространстве больше дав- 
РТ в - ления воздуха в цилиндре и припод- 
бозвиха нятый ею обратный клапан пропус- 
тит жидкость через калиброванные 

р тт  ОТВерстия, создавая также силу гид- 

А равлического сопротивления, направ- 


ленную вверх. 
На фиг. 273 отрезками Р„ пока- 
заны силы гидравлических сопротив- 
°  лений: выше кривой АтВ — при пря- 
мом ходе, а ниже ее — при обратном 
Фиг. 275. ходе. Площадь фигуры АпВсоА пред- 
ставляет собой работу, воспринимае- 
мую воздухом и жидкостью при сжатии амортизатора при прямом 
ходе. Площадь, ограниченная кривыми АпйВ и ВАА, изображает 
работу жидкости прямого и обратного хода, переходящую в тепло 

(гистерезис). 


обратный 
в Х0д ЖИбКОСти 


Трение манжет и букс 


При статических и динамических испытаниях амортизаторов 
диаграммы Р.ы„=чф(5) получаются отличными от приведенных на 
фиг. 273. Характерным является то, что при прямом ходе аморти- 
заторы начинают сжиматься от сил Р° >роЁь, а при обратном хо- 
де — удлиняться от силы < Р.м тах. 

При статическом испытании амортизатора, т. е. при медленном 
его сжатии, давление воздуха в цилиндре и жидкости под плунже- 
ром будет одинаковым. Следовательно, избыточное давление жид- 
кости р„=0, поэтому амортизатор должен работать по политропе. 
Однако при испытаниях получаются кривые прямого и обратного 
хода амортизатора, изображенные на фиг. 274. Аналогичные рас- 
хождения кривых обнаруживаются и при динамических испытаниях 
амортизаторов. Вместо кривых, приведенных на фиг. 273, получа- 
ются кривые, изображенные на фиг. 275. 

Указанные расхождения кривых объясняются действием сил 
трения Р„› манжет и букс. Эти силы трения получаются перемен- 
ными по ходу амортизатора. 

Сила трения манжет (уплотнения) зависит от давления 
внутри амортизатора, прижимающего манжеты к стенкам, и от 
коэффициента трения. Сила трения манжет составляет примерно 
10% силы амортизатора Рам. 

Сила трения букс определяется силами прижатия верх- 
ней и нижней букс к стенкам и коэффициентом трения. 

Силы прижатия букс зависят от нагрузки колеса Рк и схемы шас- 
си. Так, например, в схемах шасси с рычажной подвеской колес 
(фиг. 276) амортизатор работает лишь на осевые усилия. Поэтому 
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можно считать силы прижатия букс, а следовательно, и силы их 
трения равными нулю. 

В схемах шасси (фиг. 277), где амортизатор дополнительно ра- 
ботает на изгиб, возникают нормальные силы прижатия букс. 


тах 


Фиг. 274. Фиг. 275. 


Значение этих сил обусловлено ходом амортизатора $ и нагрузкой 
колеса Р,. В начале хода расстояние между верхней и нижней бук- 
сами минимально, поэтому при прочих равных условиях силы при- 
жатия букс будут наибольшими, следовательно, наибольшими будут 
силы их трения. 


Виа 


Фиг. 276. Фиг. 277. 
Силы прижатия букс являются опорными реакциями штока амор- 
тизатора (фиг. 278). 
Реакция верхней буксы 
—5 
—Р зш0 =, 
К, р Ь-- $ 
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а нижней буксы 


ДР. 510 9 


а-- В 
Бе ^ 


Суммарная сила трения букс будет 


Ро, 7 


или 
Рр=Р, Ш 9 
ГДе ]т› — коэффициент трения; 


$ — ход амортизатора. 
Сила трения Р., букс может 


Вертняя букса 


а+ь—5 


ть» 


$ 


достигать 25%' усилия амортиза- 
тора Р.ы. 


(поршень) Стоика Таким образом, для получения 
Бижняя букса диаграммы амортизатора < уче- 
том трения манжет и букс 

`Штон амор- (см. фиг. 275) необходимо на 

ПИРИ прямом ходе прибавлять, а на 

ка обратном вычитать силу тре- 


ния Р-+. При отсутствии более 
точных данных можно прибли- 
женно считать силу трения ман- 
жет и букс пропорциональной 
полному усилию — амортизатора 
Ръ=^Р.мы, принимая для аморти- 
затора с рычажной подвеской ко- 
лес Е=0,|, а для амортизаторов, 
работающих на изгиб, К =0,2. 


ие, 20а 


Фиг. 


278. 
РАСЧЕТ АМОРТИЗАЦИИ 
Выше мы рассмотрели принцип действия жидкостно-воздушных 
амортизаторов. Рассмотрим теперь порядок их расчета. 


Подбор колеса. Величина посадочной скорости самолета 
определяет собой необходимый тип колеса: высокого или среднего 


79) 
давления. Выбор размеров колеса = ведется, как это изложено 


выше, для главных — по стояночной нагрузке Ри, а для носово- 
го — по динамической нагрузке Ра. Пю каталогу колес найдем все 
параметры для выбранного колеса. 

Определяем кинетическую энергию —.нормированную экс- 
плуатационную работу, которую должна воспринять одна нога 
шасси (колесо и амортизатор): 


о 

ы Тредбу 

те ) 
221 


а 
где т„„=—— — редуцированная масса для главных ног шасси 
8$ 
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“а 
—_ — редуцированная масса для его передней ноги; 
а 
+ (5) 
7:4 
©, — вертикальный компонент скорости самолета при 
его посадке, определяемый по нормам проч- 
ности в функции веса самолета и его посадоч- 
ной скорости с учетом ‘работы, обусловленной 
опусканием центра тяжести самолета после 
касания его колес земли; 
а— расстояние от оси носового колеса доц. т. 
самолета. 

Формула, определяющая Тред для передней ноги шасси, получена из рас- 
смотрения внецентренного удара, т. е. с учетом поступательного и вращатель- 
ного движения самолета. При этом предполагалось, что редуцированная 
масса Тред расположена над осью переднего колеса. При внецентренном ударе 
силой Рк, действующей на колесо передней ноги ‘шасси самолета, полное уско- 
рение массы Тред 


Тред == 


у а т + Л, 
| Рк 
где ]п —= а _ поступательное ускорение самолета, 
|4 
Рка? 
Ув = 7 — окружное (поступательное) ускорение массы Тред» которое 
я 


получается от углового ускорения самолета вследствие дей- 
ствия неуравновешенного момента Рка; 


фи == -=— й — момент инерции самолета относительно его поперечной оси; 


/, = 0,16[. — радиус инерции самолета; 
[. — длина самолета. 
В результате получаем 


| Рк Рка? 
вата 2 
Е Е ° 
ИЛИ 
и Рь а 2 
а +) | 
8$ 
Так как 
Рк = Тред/, 
то 
а 
Тред — |. 5 
+) 
1: 


233 


-” 


Вычисляем эксплуатационную работу одного 
амортизатора 


#3 


ГДе 22 и 23 — число колес и амортизаторов одной стойки шасси. 
Находим максимальный эксплуатационный 


ход амортизатора На основании фиг. 275 находим 
ке РА В (266) 
где 
Э 
1? —— < 0,7— 0,8 — коэффициент полноты диаграммы аморти- 


затора; 
Рам =Р..п’Ф’ — наибольшее усилие в амортизаторе основ- 
| ного шасси; 
Рам = Ри ИФ’ — наибольшее усилие в амортизаторе перед- 
ней ноги шасси. 
Здесь и? — коэффициент эксплуатационной перегрузки, который 
по величине берется равным коэффициенту грузоподъемности колеса 
для основного шасси 


Р 
И = Ир” 
(Ре 
и для передней ноги шасси 
Р 
ПЭ —. М2. < 
Рдин 


Э 
3 == ее передаточное число при ходе амортизатора 5°. 
К 
Передаточное число в зависимости от схемы шасси может быть 
постоянным или переменным по ходу амортизатора. Для шасси, в 
котором амортизатор работает на изгиб (фиг. 278), передаточное 
число — величина постоянная 


ф= с0$ 0. 
Для шасси с рычажной подвеской колеса (фиг. 276) ароенех 
число обычно меняется по ходу ` 
а (267) 
а 


Подставляя в’формулу (266) значение Ра», найдем эксплуата- 
ционный ход амортизатора основного шасси 


О Аа ) 
Рет ПЭ | 9 
и переднего шасси (268) 
А? | 
К ам 
Рдинй9 тт ) 
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Для шасси с рычажной подвеской колеса, где передаточное чис- 
ло ф переменно, ход амортизатора 5° можно определять последо- 
вательными приближениями или графически следующим образом. 
Строят по формуле (268) кривую ф в функции 5 (фиг. 279) — кри- 
вая /[ и на основании кинематической схемы шасси по формуле 
(267) — кривую 2. Точка пересечения этих кривых даст искомые 
значения хода 5? и передаточного числа $?. 


Определение поперечных размеров аморти- 
затюра можно вести для начального момента его сжатия по 
уравнению (259). При этом обычно начальное давление воздуха ро 
задают таким, чтобы сокращение аморти- 
затора основного шасси начиналось от на- 
грузки колеса РоЗРа и передней ноги 
шасси Ро< Ради. 

Отношение Рок Ра или Рад, обозна- 
чается Иои называется коэффициентом 
предварительной затяжки. Чем меньше ве- 
личина 1%, тем мягче получается амортиза- 
ция. Обычно принимают йо=0,5—1. Вы- 
бор больших значений по для передних 
ног шасси объясняется желанием избе- 
жать раскачки самолета, которая ведет к 
резким изменениям углов атаки крыла 
при движении самолета по неровному 
аэродрому. 

В результате уравнение (259) принимает вид 


РоРь=(1—^) РапоФь» (269) 


2 
каз 


где Г, = — площадь поршня для амортизатора 17 (см. фиг. 269), 


а для амортизатора 2 —площадь сечения штока; 


‹‚— передаточное число при полностью распрямлен- 
ном амортизаторе; 


р —0,1 —0,2 — коэффициент, учитывающий трение манжет 
и букс (см. стр. 230). 


Для амортизаторов передней ноги шасси необходимо в уравне- 
нии (269) брать вместо Ре величину Раин. 

Таким образом, задаваясь начальным давлением в амортиза- 
торе 00, как это изложено на стр. 226, и беря п с учетом опыта 
эксплуатации подобных машин, мы можем по уравнению (269) 
определить Рь, следовательно, и диаметр 4». Полученный диаметр "№ 
является исходной величиной для определения основных поперечных 
размеров амортизатора (см. фиг. 269). При этом размеры уплот- 
нения берут по образцам выполненных конструкций, а толщины 
стенок штока и цилиндра определяются еще условиями прочности. 
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Вычисление начального объема воздуха произво- 
дится по уравнению политроны (260) 


[9 п 
= 3 (270) 
Ро 
где зи =, —2Р.5°— давление и объем воздуха к моменту’ 


когда амортизатор воспринимает работу Алм. 
Учитывая, что отношение 


Их. (271) 
Ро по $0 


является известным числом, получим формулу для определения оо. 


—щ 


п 
с (7 
п9? 
Ход амортизатора при стоянке самолета вы- 
числяется по формуле (272) 


5—0. Г (273) 
Фст 


где Ф.. — передаточное число шасси при стоянке самолета, которое 
может определяться графически по аналогии с фиг. 219. 


Расчет предельного хода амортизатора $. и 
соответствующей ему наибольшей перегрузки Их. Чтобы при гру- 
бой посадке не произошло разрушения самолета, нормы прочности 
предусматривают расчет амортизации на работу 


Аша = 1,8 Ан. 


Предположим, что амортизатор спроектирован, т. е. выбраны все 
его размеры. Необходимо для А„.»х обеспечить ход амортизатора 
Зпх, а Также удовлетворить прочность, которая соответствует 
коэффициенту перегрузки И». Для определения двух неизвестных 
величин Эиах И Пзах Можно написать по аналогии с уравнениями 
(268), (270) и (271) 


‘‚Атах 
или (274) 
РетП тах Фтах тах 
И 
ых 90 $ (275) 
поФо 0 — РЭ шах | | А 
ыы „‚‚— передаточное число шасси, которое соот- № 


ветствует искомому ходу Зах 
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пеХ — А — работа амортизатора; 
— Работа, воспринимаемая пневматиком при 
максимальном его обжатии; 
"шах— Коэффициент полноты диаграммы, который 
в первом приближении можно брать равным 
коэффициенту 12. 

Уравнения (274) и (275) удобно решать совместно графически, 
принимая за неизвестные величины Фа и произведение ИнхФиах. 
Затем по кривой 2 (фиг. 279) по величине Эвах определяем фьа»х, ЧТО 
дает возможность вычислить ПЙнах. 

Нагрузка на кслесо Рийш.х или Р»‚инИшах По величине должна 
быть меньше предельной нагрузки Ри», задаваемой каталогами 
колес в зависимости от разрушающей радиальной нагрузки колеса 


Рурк ОР АР две, рад* 


Обычно предельный ход амортизатора $и„„ превышает ход $° 
не более чем на 10%: 


п мах 
п шах 


Эно 2 В, 


тах 


Количество жидкости амортизатора определяется с та- 
ким расчетом, чтобы в процессе сокращения амортизатора не ого- 
лялись калиброванные отверстия для прохода жидкости. Это устра- 
няет гидравлические удары при работе амортизатора. 

Высота воздушной камеры определяется начальным объемом 
воздуха 9, и внутренней площадью сечения цилиндра. 

Определение площадей отверстий для про- 
хода жидкости. Вычисленные выше данные определяют все 
размеры амортизатора, за исключением площадей проходных от- 
верстий для жидкости в плунжере и в обратном клапане. Эти пло- 
щади } определяются из формулы (265) 


| З 
Г ж 
7 за 25 Руж? 


В процессе сокращения амортизатора переменными величинами 
являются скорость движения поршня 9, и избыточная сила жидко- 
сти Р»„, которые в начале и конце хода имеют нулевые значения. 
Для амортизаторов с постоянным сечением отверстий для жидкости 
(|—=<01п${) отношение 


га СОПЕТ, 


ж 


Принимая вначале работы жидкости 


Фер 
И 
Ра — =, 
53 — 5 в 
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получим из уравнения (276) приближенную формулу для опреде- 
ления постоянных или средних значений переменных площадей про- 
ходных отверстий для жидкости 


Эц.т УР э 
11%: - ем" — Ан (277) 


Зы=- [#— (8, „—0,258.,)1 


Фср 


где 


$ — свободный ход амортизатора, в течение которого отсут- 
ствуют гидравлические сопротивления из-за больших } и смягчаются 
перегрузки, возникающие при движении самолета по неровному 
аэродрому; 
Мес неровности (кочки), которую считают равной 
мм: 


Фер — среднее значение передаточного числа на свободном ходе; 
=(1— А) А. — 


где А— работа, воспринимаемая жидкостью при сокращении 
амортизатора; 
А, — работа, воспринимаемая воздухом, определяется по 
формуле (261); 
0,25 — коэффициент, учитывающий подъемную силу само- 
лета ’=0,750: 
к —=0,1 —0,2 — коэффициент, учитывающий трение манжет и букс. 


В формуле (277) скорость опускания центра тяжести самолета 
ит В Момент касания колес земли определяется из равенства 


"ре о т э эээ 0 
ны -- 0,25т 8 (5 <” = би. д) = Тред8 И” < - ] ы (278) 


где в левой части — сумма кинетической энергии и дополнительной 
работы самолета С и его подъемной силы У=0,75@ на обжатии амор- 
тизатора и пневматика, а в правой части — работа, воспринимае- 
мая амортизатором и пневматиком. 

Площади сечений для протока жидкости в обратных клапанах 
обычно составляют 30—50% от ], определяемых по формуле (277). 

Определение переменных площадей отверстий для 
прохода жидкости проводится по той же формуле (276). Скорость движения 
поршня 9 л находим из следующего соотношения 


оп А$ 
их АЗ В” 


где АД$ — приращение хода стойки за некоторое время ДЁ; 
Аб — приращение хода пневматика за то же время АЕ 


Скорость опускания центра тяжести редуцированной массы самолета 1 оед 
в произвольный момент времени находится из уравнения, аналогичного (278): 
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м 
—= Ан — 0,25треда | рабы, д — Ан — Аам+ 


0 / 
$} 
ты ( | $'45-+8;: |, (279) 
0 


где 


} 


‚ $? 
отрыв | фа -+ы. ‚ — работа, которую необходимо поглотить к началу 
0 


сокращения пневматика и амортизатора, 
Апн И А.м — работа, воспринятая пневматиком и амортизато- 
ром к рассматриваемому моменту времени. 
При расчете амортизатора передней ноги шасси можно пренебречь влия- 
нием подъемной силы и брать коэффициент, равный единице, вместо 0.95. 
Таким образом, задаваясь ходом амортизатора $, мы получаем усилие 


амортизатора Рами его работу Аам (см. фиг. 275). По величине Рк = ——^" 


находим 6 и по фиг. 268 подсчитываем Апн. Величины Д$ и Аз получим, зада- 
ваясь двумя близкими значениями $, при этом берется среднее из двух полу- 
чающихся значений опт. 

Весь расчет площади проходных отверстий { удобно вести в следующем 
порядке. В самом начале необходимо вычертить в масштабе политропу 
(фиг. 280,4) и кривую жидкости для прямого хода. Кривую жидкости чертят 
от руки в виде плавной кривой с таким расчетом, чтобы площадь была равна 


(1—2) Рапэ$э 6. 


Далее вычерчивают кривую трения манжет и букс так (если нет более 


точных данных), чтобы Р-р в каждый момент было равно АРам. Затем ход 5 
разбиваем на 19—20 участков, для которых получаем значения Р]ам, Роам ...Рлам. 
Для каждого хода $; амортизатора получим работу 


$} 
Аам = | Рам 45, 
0 


если построим интегральную кривую от Р.м=ф (5), -которая показана на 
фиг. 280,6. Кроме того, необходимо иметь диаграмму Р.ам=ф(5) для колеса 
(фиг. 280,68) и ее интегральную кривую (фиг. 280,г). 

Все дальнейшие вычисления ведем в табл. 2. 


Табанца _— 


10 1 


участков о 


——-—— 
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Продолжение 


12 13 14 15 16 17 18 19 20 
и 
—- 
< 
г, -. 5 тт 
$ 45-81 © Ао | | Л 
участков | 0 50 | | Я 
|=. -® 
‚5 ] | 2 
сч М) го кг. 
< ч < э- 
ам 
т Го 
7 
[9 © „Э- 
| 58 5 = 6) 
гы 
ся = 
я — а 1? 
р Эы д ^| 
| | Аль | 
ам | | 
| | 
д) г) 
5 в 
р | 
| 
д) 
Г 
5+ 15 | э 
1? | 
р. 
| 
е) | 
Ра у 
Фиг. 280. 
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Для каждого положения поршня заносим в таблицу: 
графу 1 — номера участков, на которые разбит ход амортизатора; 
2 — значение хода поршня $;; 
5 3 — усилие в амортизаторе Р; ам; 
и 4 — передаточное число $; (по фиг. 280, 0); 
5 5 — величину опускания р массы самолета за счет 


сокращения амортизатора | $4$ (по фиг. 289, е), 


0 
6 Ру: ам 
й — ватрузку на колесо Р; =; 
$1 
у 7 — обжатие пневматика 8; 
о 3$ — работу, воспринятую амортизатором Адм; 


” 9 — работу, воспринятую пневматиком Алпи; 
ь 10 — избыточную силу жидкости Рх; 


м 11 — скорость истечения жидкости 9. определяемую по уравнению 
о 
Эк — т ь 
1 Аж 
, 12 — ИУ полного опускания редуцированной массы самолета 
: 
(+4548; |; 
0 
” 13 — работу релуцированной массы за счет обжатия пневматика и хода 
‚$ 
= 
амсртизатора с учетом подъемной силы | 0,25трела [азы - 
0 


Е 14 — живую ситу редуцированной массы самолета А—правая часть урав- 
нения (279); 


ще 


2А 
ы 15 — скорссть опускания редуцированной массы %д. т = 
т 
ред 
‚ 16— приращение хода амортизатора Д$ = $; — $1; 
* 17 — приращение обжатия пневматика Аб =5; —6;—1; 
19 — 
„ — скорость движения поршня: Фи = ®ц.; 
, : ПТ: А$ +48 
ЕЗ 
Т Гж 
$ 20 — площадь отверстия Л для прохода жидкости / = ®п ыы пин 
22 Ржь? 


по уравнению (276). 
Для начального и конечного положения амортизатора ©, =0 и Р‚„=0, 
следовательно, 


0 
ых 


Эту неопределенность следует раскрывать, проводя графически экстрапо- 
ляцию. Полученные значения {| являются теми площадями отверстий, через 
которые проходит жидкость при прямом ходе амортизатора. 


Необходимо иметь в виду, что более точный расчет } вряд ли необходим, 
так как исходные данные (м, Х, ТУ, м, М и др.) берутся приближенно. Кроме 
того, большие трудности вносят в расчет инерционные силы подвижных масс 
шасси (колесо, шток и поршень). Поэтому более целесообразно проводить 
приближенный расчет площади проходного отверстия по формуле (277), про-. 
веряя его точность специальными динамическими испытаниями шасси на копре. 
При этих испытаниях находятся действительные величины 13, 5э и др. и уточ- 
няются необходимые значения {. 
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РАБОТА НЕПРАВИЛЬНО ЗАРЯЖЕННОГО АМОРТИЗАТОРА 


Амортизация шасси самолета будет работать исправно и выполнять свои 
функции только при правильной зарядке амортизаторов. Правильно зарядить 
амортизатор — значит залить в него необходимое количество жидкости, при 
которой объем воздуха 9, получается согласно расчету и начальное давление 
воздуха ро соответствует принятому коэффициенту предварительной затяжки ид. 

Проанализируем работу амортизации при неправильной зарядке, т. е. в тех 
случаях, когда жидкости в амортизаторе меньше или больше потребного коли- 
чества и начальное давление воздуха Ро не соответствует расчету. Весь анализ 
мы проведем лишь качественно. При этом к амортизации будем предъявлять 
требования, чтобы она воспринимала работу в соответствии с нормами проч. 


ности. Кроме того, наибольший эксплуатационный ход амортизатора 5® и ваи- 
большее эксплуатационное усилие в нем Ро, не должны превосходить величин, 


принятых в нормально заряженном амортизаторе. 
Для упрощения рассуждений мы не будем учитывать трения манжет и букс, 
качественный результат от этого не изменится. 


Количество жидкости в амортизаторе меньше потребного 


Очевидно, объем воздуха 5%, в этом случае будет больше, чем требуется для 
нормальной работы амортизатора. Благодаря увеличенному объему воздуха 
кривая его давления (фиг. 281) будет более пологой, чем при нормальной 

| зарядке. Следовательно, усилия в аморти- 

заторе нарастают более плавно и аморти- 

та иппямой зация будет мягче. Вследствие ограни- 

м бы А ченности хода э5° (абецисса ОМ) наи- 
ной зарядке большее усилие в амортизаторе ММ мень- 


ше усилия МР, равного Р®., и при этом 


амортизатор воспримет меньшую по вели- 
чине работу. 

Следует добавить, что из-за непра- 
вильной зарядки амортизатора пневматик 
колеса должен меньше обжиматься, а 
следовательно, он воспримет также мень- 
шую работу. Меньшее обжатие пневмати- 
ка колеса объясняется тем, что к нему 
нельзя приложить сил, по величине близ- 
ких Рид, так как они вызовут усилия в 


э 
амортизаторе, близкие к Рам ‚, что недо- 


пустимо из-за ограниченности хода. 

Таким образом, увеличение объема воздуха уменьшает степень его сжатия 
при заданном ходе $°э, в результате чего амортизация не воспринимает работу, 
устанавливаемую нормами прочности. Потребная работа может быть воспринята 
при ходе 5 больше, чем $5э, что может привести к поломке амортизатора из-за 
удара в ограничитель его хода. Кроме того, калиброванные отверстия для про- 
хода жидкости могут оказаться выше уровня жидкости, что также создает 
ненормальные условия работы амортизатора. 


Фиг. 281. 


/ 


Количество жидкости в амортизаторе больше потребного 


В этом случае начальный объем воздуха 95 меньше потребного, что повы- 
шает степень его сжатия, и кривая давления воздуха получается более крутой 
(фиг. 282). Вследствие этого амортизация становится более жесткой, так как 
усилия в амортизаторе по ходу будут нарастать быстрее, чем при нормальной 
зарядке. Ввиду ограниченной прочности шасси — ограниченно допустимой вели- 
чины РЭ, — мы не можем использовать допустимый ход 5°. В результате 


амортизатор будет воспринимать меньшую работу и вследствие этого мы опять 
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не удовлетворим требованиям норм прочности. Полная же работа будет воспри- 
ниматься при значениях усилий амортизатора Рам, больших Ри, что может 
привести к поломке отдельных частей самолета. 


4 


Рам Давление воздуха и пря- 


мой т0д жидкости при 
нормальной зарядне у 


9 э 
Фиг. 282. 


Начальное давление воздуха в амортизаторе меньше потребного 


Уменьшенное значение начального давления воздуха в амортизаторе ре 
снижает величину усилия в амортизаторе, которая соответствует предваритель- 
ной затяжке. Следовательно, амортизатор при посадке самолета начнет сокра- 


щаться раньше при меньших усилиях (фиг. 283), и кривая давления воздуха 
пслучится более нологая. 


Р. мт Арибая давления воздуха. и 
| прямой. 50д жидкоста при 
нормальной зарядке 


Фиг. 283. 


При более пологой кривой усилия в амортизаторе нарастают по ходу более 
плавно, что делает амортизацию более мягкой. Одновременно с этим положи: 
тельным фактором из-за ограниченности хода $э наибольшее усилие в амор- 
тизаторе будет меньше Р®,, как и в первом случае (см. фиг. 281), и амортиза- 
ция воспримет меньшую работу. 

Здесь, как и в первом случае, пневматик колеса должен иметь ограниченное 
_обжатие,* и поэтому колесо тоже воспримет уменьшенную работу. В результате 
амортизация (пневматик и амортизатор) не способна воспринять работу, уста: 


навливаемую нормами прочности. При грубой посадке самолета в конце хода 
_ амортизатора произойдет удар с резким возрастанием усилия Рам: 


16* 243 \ 


Начальное давление воздуха в амортизаторе больше потребного 


Благодаря увеличенному начальному давлению воздуха в амортизаторе рь 
возрастет усилие предварительной затяжки. Вследствие этого амортизатор при 
посадке самолета начнет сокращаться при больших усилиях (фиг. 284) и кривая 
давления воздуха получится более крутой. 

В результате амортизация окажется жестче, так как усилия в стойке будут 
нарастать по ходу, более интенсивно. Кроме того, ввиду ограниченной прочности 


Кривая давления воздуха 
и прямой 509 жидкости 
Р при нормальной зарядке 


Фиг. 284. 


Е Э 
шасси — ограниченно допустимой величины Р.м — невозможно использовать 


допустимый ход 5э. Следовательно, амортизатор будет воспринимать уменьшен- 
ную работу, и амортизация, помимо того, что будет более жесткой, не удовле- 
творит нормам прочности по условиям работы. 

На основании рассмотренных четырех случаев неправильно заряженных 
амортизаторов можно сделать вывод, что амортизаторы следует заряжать 
в соответствии с расчетными данными, так как только в этом случае они, вос- 
принимая наибольшую возможную работу при заданном ходе $5э, обеспечивают 
принятую в расчет величину наибольшей перегрузки. 


Глава ХИ 


РАСЧЕТ ШАССИ 


Шасси по условиям работы их силовых схем можно разбить на 
два вида: балочные и с рычажной подвеской колес. 

Шасси балочного типа представляет собой стойку — 
балку, прикрепленную к фюзеляжу или крылу самолета, на конце 
которой поставлено колесо. Часть стойки составляет амортизатор, 


Подземник-подкос 


Подкос 
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и м 


Фиг. 285. Фиг. 286. 


который от внешних сил нагружается осевыми усилиями, изгибом 
и кручением. В зависимости от способа уборки шасси в полете бал- 
ку можно крепить к самолету шарнирно с одной степенью свободы 
(фиг. 285, 286, 287, 288) или карданом (фиг. 289) с двумя степе- 
нями свободы — относительно осей у и 2. В первом случае стойку 
подкрепляют одним подкосом, во втором — двумя подкосами. 

Вид крепления, а следовательно, и количество подкосов опре- 
деляются способом уборки шасси. В отдельных случаях второй под- 
кос ставят для уменьшения изгибающих моментов стойки (фиг. 290). 

Характерной особенностью шасси балочного типа является то, 
что здесь колесо крепят неподвижно относительно нижней части 


стойки. В результате амортизатор в системе шасси работает на 
изгиб. 
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“Шасси с рычажной подвеской колес (фиг. 291, 
292, 293) состоит также из стойки, прикрепленной к самолету и под- 
р пертой обычно одним подкосом. 

Только в данном случае колесо, 
Ик — неподвижно прикрепленное к 
‚ рычагу, перемещается по отно- 


Фиг. 289. 


Фиг. 290. 


шению к стойке вследствие шарнирного крепления рычага и сокра- 
щения амортизатора. В схеме шасси (фиг. 294) стойки нет и рычаг 
шарнирно крепят непосредственно к самолету. Здесь амортизатор 
является одновременно частью подкоса. 


Фиг. 291.. 


Шарнирное крепление амортизатора обеспечивает ему более вы- 
годные условия работы, так как он в системе шасси испытывает 


лишь осевые деформации. В этом случае отсутствует изгиб амор- 
‘тизатора. 
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Если амортизатор монтируется внутри стойки (фиг. 292, 293), 

то из-за двойного шарнира в элементе /—2 шток амортизатора не 

ие“ бы работает на изгиб, а цилиндр, 

| являющийся одновременно 

стойкой, работает на изгиб. 

Поэтому амортизатор нахо- 

дится в несколько ухудшен- 

И ных условиях, чем в схемах 
подкос фиг. 291 и 294. 

Колеса крепят во всех 

схемах шасси (фиг. 285, 286, 

290, 291) полуосью, полувил- 


Фиг. 294. Фиг. 295. 


кой (фиг. 295) или вилкой (фиг. 292, 293). В тех случаях, когда в 
системе шасси два колеса, их крепят двумя полуосями (фиг. 287, 
294). При четырех колесах и больше — делается специальная тележ- 
ка (фиг. 288). 


НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА ШАССИ 


Нагрузками шасси являются силы реакции земли, которые воз- 
никают при посадке самолета и его движении по аэродрому. Вели- 
чина силы и направление ее действия могут быть различными в 
зависимости от качества посадки, характера движения самолета по 
земле, степени неровности аэродрома и жесткости амортизации. 
Силы реакции земли распределяются на органы приземления по- 
разному: на три точки, т. е. на главные колеса и на носовое колесо, 
на две точки и даже на одну точку, что также зависит от характера 
посадки и движения самолета по земле. | 

При посадке самолета на ровный аэродром, без торможения и 
с раскрученными колесами, силы реакции земли направлены верти- 
кально (фиг. 296). 

При посадке или рулежке на неровном аэродроме силы реакции 
действуют наклонно к горизонту, т. е. на шасси действуют верти- 
кальные и горизонтальные компоненты сил (фиг. 297). 

Горизонтальные компоненты сил реакции земли действуют при 
движении самолета по ровному аэродрому в случае торможения 
колес (фиг. 298). В первый момент посадки самолета с нераскру- 
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ченными колесами за счет их инерции возникают также силы тре- 
ния колес о землю, стремящиеся раскрутить колеса. 

При посадке самолета со сносом или при резком его’ развороте 
во время руления по земле действуют горизонтальные компоненты 


— 


у- подъемная 


М-сила„инерции 


| Фиг. 296. - Фиг. 297. 


сил реакции земли бокового направления (фиг. 299). При этом 
внешнее колесо всегда нагружено больше, чем внутреннее, так как 
у него больше нормальная сила вследствие кренения самолета. 
Шасси должно отвечать требованиям достаточной прочности при 
всех возможных допустимых в эксплуатации случаях загружения. 
Нормы прочности самолетов предусматривают ряд расчетных слу- 
чаев, на которые необходимо обеспечить прочность шасси. Для 


и-сила 
инерции 


Рос Р-л | Силы трения 


Фиг. 298, Фиг. 299. 


каждого расчетного случая задается величина и направление на- 
грузки колеса. Величина расчетной нагрузки определяется произ- 
ведением коэффициента перегрузки на стояночную нагрузку, кото- 


> 
рая для основных колес берется равной ->› а для носового колеса 
Ри: ` 


РАСЧЕТ ШАССИ БАЛОЧНОГО ТИПА 


Определение усилий в элементах шасси балочного типа представ- 
ляет собой обычную задачу строительной механики по расчету ком- 
бинированной ферменно-балочной системы. 

Во всех расчетных случаях по нормам прочности рассматривается 
схема шасси с обжатыми амортизатором и пневматиком. Величина 
обжатия определяется действующими нагрузками колес. 
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ций его элементов. 


^^ Порядок выяснения силовых факторов проследим на примерах, 


сматривая три характерных вида нагружения колеса: нормально 


‘земле, нормально плоскости колеса и действие момента в плоско- 


сти, параллельной земле. Как правило, геометрические размеры си- 
ловой схемы шасси берутся 
без учета упругих деформа- 


Условиями для определе- 
ния усилий в подкосах яв- 
ляются обычно уравнения 
равновесия моментов относи- 
тельно осей вращения стой- 
ки, при мысленно выброшен- 
ных Подкосах. Эти уравне- 
ния содержат известные на- 
грузки и неизвестные усилия 
подкосов. Так, в схемах 
шасси, показанных на фиг. ы 
285 и 286, нам необходимо Фиг. 300. 
составить одно уравнение 
моментов относительно оси х—х, для шасси на фиг. 300 и 301 — 
одно уравнение относительно оси а—а. В схеме шасси на фиг. 290 
необходимо составить два уравнения моментов относительно осей 
х—хи 2—2, для шасси на фиг. 289 два уравнения относительно оси 
2—2’ и оси стойки и. 

Некоторые трудности в составлении уравнений равновесия могут 
встретиться в случае, когда ось вращения стойки является простран- 


Фиг. 301. 


ственной — не совпадающей < координатной системой осей х, у, 2, 
как, например, на фиг. 300 и 301. 

В этом случае проще составлять уравнение равновесия следую- 
шим образом. Вначале составляются уравнения моментов внешних 
сил и неизвестного усилия подкоса относительно трех координатных 
осей х, уи 2. Затем берется сумма их составляющих по оси враще- 
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ния стойки, что позволяет составить необходимое уравнение равно- 
весия. Каждую составляющую получим, если момент относительно 
оси координат умножим на косинус угла, образованного осью 
координат с осью вращения стойки. 

Перейдем к рассмотрению порядка расчета отдельных схем 
‘шасси. Предварительно отметим, что прочность всех элементов 
шасси, кроме подкосов, определяется деформацией изгиба, поэтому 
в дальнейшем мы ограничимся определением изгибающих моментов. 


Шасси с верхним расположением подкоса 


На фиг. 285 изображено шасси в двух ортогональных проек- 
циях, соответствующих положению самолета в горизонтальном 
полете. 


Действие силы, нормальной земле 


Действующую силу Рх, ‘проходящую через ось колеса, удобно 
разложить на Рьы и Р. — вдоль амортизатора и ему перпендикуляр- 
НО: 


Р.ы = Рь с0$8 
и 
Р,„=Р, 3110, 
где 9 — угол в плоскости уох между осью стойки и нормалью 


К земле. 


Усилие в подъемнике $, получим, составив уравнение моментов 
относительно оси х—х 


Р. созва — 5е =0, 
откуда усилие в подъемнике 


$1==Р, ` с0$8. 


Дальнейший расчет — построение эпюр моментов — будем вести 
отдельно от составляющих сил Ры и Р.; затем эти эпюры необхо- 
димо соответствующим образом суммировать. 

Действие составляющей силы Р.ы. Эта сила изги- 
бает полуось и стойку. Вдоль полуоси (фиг. 302) эпюра изгибающих 
моментов изобразится в виде ломаной линии. Объясняется это тем, 
что сила Р, приложена к полуоси в двух точках через подшипники 
колеса. | 

Вдоль стойки (фиг. 303) изгибающий момент М==Раы а остается | 
постоянным, уменьшаясь от оси вращения до нулевого значения в 
шарнире соединения подъемника. На длине 6 изгибающий момент 
воспринимается одновременно штоком и цилиндром. Если прове- 
дем диагональ СО, то этим самым разделим эпюру М на части, 
принадлежащие штоку и цилиндру. Здесь шток рассматривается 
по схеме двухопорной балки, опертой буксами на цилиндр. 
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Сила Ры, сжимает шток. Со штока эта сила передается на жид- 
кость и частично на цилиндр вследствие трения букс и манжет. 
Жидкость передает эту силу на воздух и плунжер гидравлическими 
сопротивлениями. Воздух передает силу на дно цилиндра и через 
него на узел крепления стойки. 

Давление воздуха вызывает растягивающие напряжения в се- 
чениях цилиндра вдоль его образующих. Кроме того, цилиндр рабо- 
тает на осевые усилия: сжатие от сил трения манжет и букс и растя- 
жение от давления смеси в запоршневом пространстве. 


Е. 


М 
Г 
| 

[Ча 


Фиг. 302. Фиг. 303. Фиг. 304. 


--— > = =. 


дек \ 
(полуось)! 
колеса ! 
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Действие составляющей силы Р,. Под действием 
этой силы (фиг. 304) полуось работает на изгиб с наибольшей вели- 
чиной момента 


М =Р. а, 


Для стойки этот момент является крутящим %=Р,а, который 
остается постоянным по всей длине стойки до узла ее крепления 
к самолету. Кроме того, в сечениях стойки действуют изгибающие 
моменты, меняющиеся по линейному закону. Линия СО на длине В 
разбивает эпюру М между штоком и цилиндром. 

От действия крутящего момента %" в штоке и цилиндре возни- 
кают касательные напряжения, На участке, где установлен двух- 
звенник (траверса), крутящий момент вызывает дополнительный 
изгиб штока и цилиндра. 

В точке О двухзвенника (фиг. 305) возникнет сила взаимодей- 
ствия Г, величина которой будет 


От действия силы Г каждая половина двухзвенника работает 
на изгиб, как консольная балка, заделанная в шток (фиг. 306) или 
цилиндр. 
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Максимальный изгибающий момент звена 


Мат р 
передается на шток или цилиндр срезом болтов. Срезающая сила 
р— Т# 
р ® 


Дополнительный изгиб штока и цилиндра от действия крутящего 
момента 3 найдем, рассекая мысленно шток (фиг. 307) плоскостью, 


Соединительный балл 
р Градерса 


Фиг. 306. 


перпендикулярной его оси и проходящей через шарнир О двух: 
звенника. Из условия равновесия отсеченной части в сечениях также 
действуют силы взаимодействия — поперечные силы Г, которые 
дадут линейный закон изменения М для штока с последующим 
падением до нуля на длине между буксами. Цилиндр работает на 
изгиб от сил, передающихся штоком и верхним звеном двухзвен- 


СИЛ среза -Силь, Поршень 0 
бИиМодеестОия 6 игроке „= 


<< [7 | 
ВАР ы - Эдюра М 
р <= Е, || цилинора 
> | [ [д Ц. ны [) 
р дым И 
| Зуток р’ 
ТР 
Фиг. 307. 


ника. Элюра изгибающих моментов цилиндра изображена пунк- 
тирными линиями на фиг. 307. 

Для суждения о прочности элементов шасси необходимо соот- 
ветствующим образом суммировать изгибающие моменты, получен- 
ные отдельно от действия сил Рам и Р.. | 
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Действие силы нормальной плоскости колеса 


Зам 
м 


ь 
Р 


} 


Боковая сила Р» (фиг. 308) проходит через точку касания ко- 
леса с землей. Она изгибает ось колеса постоянным моментом Рег, 
стойку моментом Рру и вызы- 
вает усилие в подъемнике 


Вер, —. 
. 


Под действием силы Р» 
стойка также работает на кру- 
чение с постоянным по ее дли- 
не крутящим моментом 

Р.С. 

Расчет шасси от действия 
момента 5) ‘был рассмотрен вы- 


ше, где проводился анализ ра- 
боты двухзвенника. Фиг. 308. 


Действие момента в контактной плоскости 


Мы рассматриваем момент М‚, который приложен к колесу 
в плоскости его контакта с землей. Вектор этого момента лежит 
в плоскости колеса, проходя через его ось (фиг. 308). Момент МЬ, 
вызывая изгиб оси, будет изгибать и закручивать стойку постоян- 
ными моментами. 


Величина изгибающего момента 


М = М, т, 
а крутящего момента 
= М, с0$ 6. 


Определение усилий и напряжений от моментов М и З® произ- 
` водится, как было изложено выше. 


Усилие в подъемнике 


Мкезт 0 
=". 


Шасси с нижним расположением подкоса 


\ 

Данная схема шасси (см. фиг. 286) отличается от шасси, приве- 
денного на фиг. 285 тем, что в ней подкос крепят к стойке ниже его 
узла крепления к самолету. Работа и расчет рассматриваемой схемы 
шасси остаются прежними. 
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ве. 


Полуось и нижняя часть стойки, до места крепления подкоса, 
работают по изложенной выше схеме шасси. Несколько по-иному 
будет работать только та часть стойки, которая находится выше 
точки крепления подкоса, так как на нее влияет подкос своим 
усилием. 

Усилие в подкосе, например, от 
силы Р,к, действующей нормально 
земле, будет 


где Р‚, =Р. с0$0 — составляющая 
силы Р. вдоль 


амортизатора. 


От действия силы Р.м эпюра из- 
гибающих моментов вдоль оси стой- 
ки получится, как это изображено на 
фиг. 309. Скачок в изгибающих мо- 
ментах около узла крепления подко- 
са определяется эксцентриситетом е 
и вертикальной составляющей усилия подкоса $1 с0$ а. Линия СО 
на длине стойки между буксами по-прежнему разделяет эпюру М 
между штоком и цилиндром. 


Шасси с двумя полуосями 


Такое шасси (см. фиг. 287) в отличие от схемы, приведенной на 
фиг. 286, с двумя колесами, расположенными на полуосях. Кроме 
того, в ней подкос поддерживает стойку в другой плоскости. Поря- 
док расчета шасси — определение изгибающих моментов — остается 
тем же. 


Рассмотрим действие сил Р‚, нормальных земле. В данном слу- 
чае каждая полуось работает на изгиб как консольная балка с за- 
делкой в узле [, где силы Рь обоих колес складываются. Элемент 
шасси 1—2 и вся стойка испытывают изгиб от двух сил Р‚. Склады- 
вающийся подкос 2—6—7, запертый в узле 6, работает от осевой 
силы 5н,, проходящей через точки 5—7. Пренебрегая влиянием подъ- 
емника 9— 10, найдем 


Поперечина 8—8’ работает на изгиб как двухопорная балка в 
направлении реакций № и К+. 

Двухзвенник от сил Р, не работает, так как стойка не загру- 
жается крутящими моментами. 
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Эпюра изгибающих моментов для элементов шасси изображена 
на фиг. 310, где отмечены значения моментов в характерных сече- 


Г со зи ско чар соль сыр е5ь оо чо чи 


2Р.В НЕЕ, | 


Фиг. 310. 


ниях. На фиг. 287 дан многоугольник сил для определения реакций 
в узле 6 — крепления стойки к самолету. Через точку О пересечения 
силы Р‚ с подкосом проходят реакции Аз и Юз. 


Шасси с тележкой 


Рассмотрим силовую схему этого шасси (фиг. 288). 

Амортизационная стойка, закрепленная шарнирно в узлах 10 
и 1/0’, поддерживается подкосом 9—12, способствующим при сокрз- 
щении подъемников поднять шасси вверх. 

Стабилизирующий амортизатор /—9 обеспечивает необходимое 
положение тележки 2—0 как перед посадкой, так и после взлета 
самолета. Так как этот амортизатор является очень податливым, то 
в расчете шасси им можно пренебречь. 

Четырехколесная тележка 2—0, шарнирно прикрепленная к 
стойке в узле /[, обеспечивает равномерное нагружение колес нор- 
мальными земле силами Рх. Действительно, если самолет передними 
или задними колесами наедет на кочку, то тележка повернется 
относительно узла /. Этому повороту не будут препятствовать тяги 
6—8 и 4—5, так как рычаги 7—4 и 3—5 вместе с осями шарнирно 
крепят к тележке в узлах 2 и3. Но так как рычаги 7—4 и 3—5 жест- 
ко связаны © осями колес, то возникающие при торможении силы 
‘трения Г будут передаваться на стойку шасси тягами и рычагами 
через узлы Ги 95. Чтобы передние и задние колеса при этом имели 
равные силы трения 7 (одинаковые нормальные нагрузки), тележка 
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2—3 не должна вращаться. Из этого условия следует, что сумма 
моментов сил Т и усилия ЯР относительно шарнира [1 долж- 
а 


на равняться нулю, т. е. 


Утн-У Г—6=0. 


Отсюда получается необходимое отношение размеров, устраняющее 
вращение тележки 


Н_в 
==. (280) 


Рассмотрим нагружение отдельных элементов шасси. 


7 Годъемния Ч 
о $ и 
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ь.---- 1010 1 10 
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> 


0) | 1/8) 


Фиг. 311. 


Каждая полуось от действия силы Р, работает на изгиб, как 
консольная балка, заделанная в тележке, эпюра изгибающих 
моментов которой показана на фиг. З11,а. От действия сил Т полу- 
оси изгибаются и закручиваются. При этом силы Т передаются на 
тележку 2—9, а крутящие моменты — на рычаги 3—6 и 7—4. 

Усилие в тяге 4—0 определяется отношением тормозного момен- 
та задних колес к перпендикуляру, юопущенному из узла 3 на 
тягу 4—5. 

Усилие в тяге 6—8 определяется отношением тормозного момен- 
та всех колес к плечу а. | 

Усилия в подкосе 9—12 и подъемниках 10—13 определяются из 
уравнений моментов сил относительно оси 10—10’ и точки пересе- 
чения подкоса со стойкой. | 

Стойка 1—10 работает на изгиб от сил Р, (фиг. 311,6) вслед- 
ствие эксцентричного расположения узла 1 по отношению к оси 
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стойки. От действия сил торможения Г эпюра изгибающих моментов 
стойки изображена на фиг. 311,в. Линии СО, проведенные на эпю- 
рах моментов, разделяют последние между штоком и цилиндром. 

От действия симметрично приложенных сил Р, и Г не возникает 
крутящих моментов стойки. Кручение стойки, а следовательно, 
работа двухзвенника получается от действия боковых сил. 


Шасси с двумя подкосами 


Данное шасси (см. фиг. 289) с подъемником 1—9 и поводком 
4—5, именуемых подкосами, имеет две степени свободы: вращение 
стойки вместе. с муфтой относительно оси 2—2’ и стойки’ внутри 
муфты. Первая степень свободы уничтожается подъемником /—9, а 
вторая поводком 4—5. 

При уборке шасси подъемник 1—3 удлиняется, заставляя вра- 
щаться стойку относительно оси 2—2’. Так как длина поводка 4—0 
не изменяется, то одновременно вращается стойка в муфте относи- 
тельно оси у. Неподвижными узлами крепления шасси к самолету 
являются узлы 2 и 27”. 

После того как определены усилия в подкосах (подъемнике и 
поводке), порядок построения эпюр изгибающих и крутящих момен- 
тов нового не представляет. 


РАСЧЕТ ШАССИ С РЫЧАЖНОЙ ПОДВЕСКОЙ КОЛЕС 


Определение усилий в элементах шасси с рычажной подвеской 
колес такое же, как и. для шасси балочного типа. Порядок опреде- 
ления силовых факторов проще всего проследить на отдельных при- 
мерах. 

В дальнейшем нас будут интересовать осевые усилия в подкосах 
шасси и амортизаторах, а также изгибающие моменты в отдельных 
сечениях элементов шасси. 


Шасси с вынесенным амортизатором 


Рассматриваемая схема (см. фиг. 291) состоит из стойки 4—6, 
которая в узле 6 закреплена шарнирно и вращается относительно 
оси х—х. Эта степень свободы обеспечивает уборку и выпуск шасси 
подъемником, прикрепленным болтом в узле 7. В нижней частв 
стойки — в узле 4 шарнирно крепят рычаг 4—0. Этот рычаг повора- 
чивается лишь в своей плоскости относительно оси 4—4" узла 4, 
в котором два уха крепления рычага обеспечивают достаточную 
базу. Свобода вращения рычага ограничивается амортизатором 
1—2, который крепят в узлах [ и 2 шарнирами, чтобы исключить 
изгиб амортизатора. В узле 5 к рычагу крепят полуось 9—5, на 
которую поставлено колесо. 


Ниже рассмотрим работу элементов шасси от действия отдель- 
ных внешних нагрузок. = | | 
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Действие силы, нормальной земле 


Работа полуоси. Сила реакции земли Р, (фиг. 312) при- 
ложена непосредственно к колесу и передается на. полуось через 
роликовые подшипники. В этом случае полуось 3—5 (фиг. 312, а) 
работает на изгиб, как консольная балка. Эпюра изгибающих мо- 
ментов меняется по линейному закону с максимальным значе- 
нием Р‚с в точке 9. 

Работа рычага. Момент Рхс вместе с силой Р. передаются 
на рычаг 5—4. Для удобства расчета рычага разложим силу Р, 


| М от силы Р, 

М от силы Е, 3 а) 

\ 202 от силы ©, 
ы 


Фиг. 312. 


(фиг. 312,6) на составляющие Р! и Р>. Сила Р» действует вдоль оси 
рычага, а сила Р!: нормальна Р.. Сила Р!:, приложенная в узле 3, 
изгибает рычаг в его плоскости, как двухопорную балку с консолью. 
Опорами являются: стойка 4—6 с неподвижным узлом 4 и аморти- 
затор 1—2 с подвижным узлом 1. После разложения сил легко 
найти опорные реакции Кд и Рам. Например, усилие в амортиза- 
торе 1—2 


Ь 
Ри Р р 


`Эпюра изгибающих моментов М для рычага от действия силы Р! 
изобразится двумя треугольниками (фиг. 312,6). При этом наиболь- 
ший момент, равный Р.А, получится под узлом 1 крепления амор- 
тизатора. Вследствие того, что узел 1 не расположен на оси рычага 
4—9, получается скачок в изгибающих моментах. 

Так как сила Р, приложена в точке 5 полуоси, то она будеть 
закручивать рычаг с постоянным моментом Ж==Р\с, который пол- 
ностью передается на стойку через узел 4. | 


260 


Сила Р› вызывает деформацию сжатия рычага, передаваясь на 
узел 4 стойки. Кроме того, из-за плеча с рычаг 3—4 испытывает 
изгиб в плоскости, перпендикулярной плоскости рычага 8—4— 1, 
Заделкой по-прежнему остается узел 4. Изгибающие моменты для 
отдельных сечений рычага по длине постоянны (фиг. 312,6) и соот- 
ветствуют величине Рос. 

Работа стойки. Внешними нагрузками для стойки 4—7—6 
является сила воздействия рычага в узле 4, амортизатора в узле 2 
и подкоса (подъемника) в узле 7. От указанных сил стойка работает 
на продольно-поперечный изгиб и кручение. 

Прежде всего определим усилие в подкосе $, из суммы моментов 
сил относительно оси х—х 


ях 
Ре —5 605 (х, 8) 8—0, 
откуда 
и, И 


их 
1с0$ (17—82) 


где соз (1-з=) — косинус угла, который образует подкос с осью 2. 


Рассмотрим изгиб стойки в плоскости рычага и амортизатора ху 
(фиг. 312,6). Здесь стойка нагружена силами Ю4, Р.м и составляю- 
щими усилиями подкоса $5,. Заделкой является узел 6 крепления 
стойки к самолету. Характер эпюры изгибающих моментов М, 
изображен на фиг. 312,6, в заделке изгибающий момент по вели- 
чине больше величины Р,б от влияния усилия подкоса Фи. 

Стойка еще работает на изгиб в плоскости уг, нагружаясь в 
узле 4 сосредоточенным моментом Р‚с (фиг. 312,а). Кроме того, на 
стойку действуют составляющие усилия подкоса и. На эпюре М, по- 
лучается скачок от эксцентриситета крепления подкоса (фиг. 312,г). 


Действие силы, нормальной плоскости колеса 


Работа полуоси. Боковая сила Р„ (фиг. 313) проходит 
через точку касания обжатого колеса с землей, вызывая изгиб полу- 
оси постоянным моментом 


М=Р/й, 
где а расстояние от оси колеса до земли. 


Работа рычага. Момент Р»й вместе с силой Р р передает- 
ся с полуоси на рычаг 3—4, вызывая изгиб и кручение рычага. 
Рычаг работает, как консольная балка с заделкой в узле 4. В дан- 
ном случае амортизатор не работает, что легко обнаружить из рав- 
новесия рычага. 

Эпюры изгибающих и крутящих моментов рычага изображены 
на фиг. 313,а. 

° Работа стойки. Внешними нагрузками для стойки 4—7—6 
будут силы рычага, которые передаются через узел 4, а также уси- 
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лие подкоса $ в узле 7. От этих нагрузок стойка работает на изгиб 
в плоскостях Ху и уг. 
Определим усилие в подкосе 
РЕН 
=. 
1с0$ (72—82) 


‚ Изгиб стойки в плоскости уг определяется эпюрой М», которая 
изображена на фиг. 313,6. 


у у 
а ‘©: 
8 > ри] : = 85 м | Км 
в = ь — “5 Ш: А‘ 
ан я О (Г ЕА 0) 
Подъемник — С] сы: | Е 
—ПоднОС (2 :21 И, р `З5-- чаи ши ===: 


- 


Фиг. 313. 


Изгиб стойки в плоскости ху обусловлен влиянием подкоса. 
Эпюра М. показана на фиг. 313,8. 
Стойка, кроме того, через узел 4 загружена крутящим моментом 


Ж—Р,б. 


Некоторое еще дополнительное кручение получается от воздей- 
ствия подкоса. 


Шасси с пространственной осью уборки 


Схема шасси, приведенная на фиг. 301, отличается ют схемы 
фиг. 291 лишь тем, что ось вращения а—а в узле б не совпадает 
с координатными осями, поэтому определение внутренних усилий 
в элементах конструкции останется прежним. Несколько иначе, 
более сложно определяется усилие в подкосе $, из уравнения рав- 
новесия относительно оси а— а. 


Бесстоечное шасси 


В данной схеме (см. фиг. 294) в отличие от шасси (см. фиг. 291) 
нет стойки, а ломающийся подкос уборки и выпуска шасси является 
продолжением амортизатора. Поэтому’ определение усилий в амор- 
тизаторе-подкосе и изгибающих моментов в рычаге 4—0 и в полу- 
осях о—В и ВА упрощается. 
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Усилие в амортизаторе-подкосе: 
от сил Р, З 
Ра =2Рк— ° 


от сил Ре р, и 


 Полуоси как от сил Рь‚, так и от сил Р; работают на изгиб. 
Заделкой является узел 9 крепления полуосей к рычагу. 
Рычаг от сил Р, работает лишь на изгиб в плоскости, которая 
образуется осевой линией рычага. От действия сил Р; получается 
изгиб в перпендикулярной плоскости, а также кручение. Заделка 


рычага обеспечивается большой базой его крепления к самолету 
в узлах 4 и“. 


Шасси с внутренним амортизатором 


Характерной особенностью конструкции этих схем шасси с ры- 
чажной подвеской колес (см. фиг. 292 и 293) является размещение 
амортизатора внутри стойки. 

Работу отдельных элементов шасси проследим на одном примере 
действия внешней силы Р, нормальной земле. При другом направ- 
лении внешних сил все останется без изменений. 

Сила реакции земли Р, через роликовые подшипники передается 
на ось, которая работает на изгиб, как двухопорная балка. Опорами 
служат узлы би 09’ вилки. 

Рычаг 9—4, изготовленный в виде вилки, работает на изгиб 
в двух плоскостях, от составляющих силы Р‚. Причем от составляю- 
щей вдоль оси 2—4 вилка работает на изгиб, как обычная плоская 
рама. | 

Усилие в амортизаторе определяется компонентом 
усилия звена /—2, направленного вдоль стойки. Усилие в звене /—2 
находится из равновесия рычага 9—4. 

Стойка нагружается силами от рычага через узел 4 и от 
амортизатора через узел 2. Изгибается стойка по схеме двухопорной 
балки. Неподвижным узлом является узел 6—6’, который обеспечи- 
вает шасси одну степень свободы для его уборки и выпуска. Второй 
опорой в схеме, приведенной на фиг. 292, является узел 7 крепления 
подкоса 7—8, 8’. При этом подъемник 6, 6—5 в работе не участвует. 
В схеме (см. фиг. 293) второй опорой является упор 5, который не 
дает верхней части стойки перемещаться влево. В частном случае, 
когда нагрузка колеса Р, проходит левее узла 6, второй опорой 
стойки является узел 7 крепления подъемника 7—6, который выпол- 
няет функцию подкоса. 


ШИММИ НОСОВОГО КОЛЕСА 


Ориентирующееся колесо передней стойки шасси из-за того, что 
оно не стопорится, при разбеге' и пробеге самолета может совершать 
колебания, называемые шимми. Эти колебания обусловлены дефор- 
мациями изгиба ^, и кручения ф пневматика (фиг. 314,а). 
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ориентировии 
идравличес- 
ний демпфрер 
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Фиг. 314. Фиг. 315. 
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Рассмотрим движение колеса и вилки после возникновения, на- 
пример, деформации ^. На фиг. 315 показан схематически ряд 
последовательных положений колеса и вилки в плановой проекции 
по направлению скорости самолета о. При деформации ^, колесо 
с вилкой, вращаясь вокруг оси ориентировки, начнет поворачи- 
ваться относительно этой оси. При этом боковая деформация /, от 
сил трения о землю вначале убывает, а угол поворота вилки 0 
растет, затем Л изменит знак, а 0 упадет до нуля и т. д. Таким 
образом, движение колеса и вилки получается периодическим. Изме- 
нение величин /, фи 0 зависит от скорости движения самолета. При 
чекоторой скорости, называемой критической о, указанные вели- 


алиброванные 
отвейстия | 


<= < ЩщЩ 


Фиг. 316. 


чины начнут сильно возрастать. Это приведет к возникновению на 
шасси значительных сил и к разрушению конструкции. Задача 
определения критической скорости шимми является сложной. Ее 
значение можно получить из следующей формулы 1: 


7: 
Экр— м (281) 
где #— вынос колеса относительно оси ориентировки (фиг. 314,6); 
г — радиус колеса; 
1 — массовый момент инерции вращающихся частей (колеса, 
вилки и др.) относительно оси ориентировки; 
К — коэффициент, характеризующий жесткость изгиба и круче- 
ния пневматика, определяемый экспериментом. 


Из выражения (281) следует, что для увеличения критической 
скорости шимми необходимо иметь вынос колеса и увеличить 
жесткость пневматика на изгиб и кручение. Последнее иногда до- 
стигается постановкой спаренных колес на общей вращающейся 
оси. Кроме того, для увеличения 9„› обычно применяют специальные 
гидравлические демпферы (фиг. 316), принцип действия которых 
основан на эффекте проталкивания жидкости через калиброванные 
отверстия. 
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Глава ХШ 
УЗЛОВЫЕ СОЕДИНЕНИЯ 


Конструкция самолета состоит из отдельных частей и деталей, 
которые связаны между собой узлами. Благодаря узловым соеди- 
нениям вся система работает как одно целое. Сочленения отдельных 
частей самолета могут быть неразъемные и разъемные. К первым 
относятся соединения деталей между собой (нервюры со стринге- 
ром или лонжероном и др.), ко вторым — стыковочные узлы, соеди- 
нения консоли крыла с центропланом, узлы подвески элерона, 
шасси, силовой установки и т. д. 

Расчет соединений (узлов) связан с рядом трудностей, так как 
через соединения передаются большие сосредоточенные силы, кото- 
рые вызывают концентрацию напряжений в узлах конструкции. 
Кроме того, в конструкции часто встречаются многократно стати- 
чески неопределимые системы, которые точно рассчитать невозмож- 
но. Следует еще отметить, что распределение усилий по элементам 
узла в большой степени зависит от технологических особенностей 
производства конструкции и времени эксплуатации самолета. 

Небольшие отклонения в производстве (размеры, способ клепки 
и сварки, затяжка болтов и т. д.), а также в процессе эксплуатации 
{разбалтывание соединений, образование различных мелких дефек- 
тов, трещин) могут сильно менять напряженное состояние узлов. 
Именно этим объясняется требование норм прочности по расчету 
наиболее ответственных узлов на повышенные нагрузки. К этим 
узлам в основном относятся разъемные соединения, прочность ко- 
торых обеспечивается увеличенной нагрузкой на 25%. Следова- 
тельно, расчет ответственных узлов ведется от нагрузки, равной 1,25 
расчетной. Прочность проверяется статическими испытаниями само- 
лета. 

‚ Рассмотрим вначале основные элементы, составляющие узел, 
которые определяют прочность соединения (заклепки, болты, сварку 
и др.), затем разберем конструкцию и работу отдельных типовых 
узлов, применяемых на самолетах. | 


РАСЧЕТ ЭЛЕМЕНТОВ СОЕДИНЕНИЯ 


Заклепки в самолетостроении обычно применяются холод- 
ной клепки, так как их размеры относительно малы. Разрушаются 
заклепки от деформации среза, на которую они рассчитываются. 
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Кроме того, заклепки и склепываемые листы проверяют на смятие 
для того, чтобы устранить в эксплуатации разбалтывание (люфты) 
соединений. При расчете пренебрегают трением склепываемых 
листов, которое количественно трудно учесть. Кроме того, при дей- 
ствии на конструкцию нагрузки, близкой к разрушающей, силы 


дх 
О ХА 
А В 


Фиг. 317. 
трения по их относительной величине становятся пренебрежимо 
малыми. 

Напряжение среза заклепки (фиг. 317) определяется силой Р 
и диаметром а 
Р - 

и" 

па? <“, 


УХ 


4 


где т, — временное сопротивление материала заклепки на срез, 
которое зависит от С; увеличение диаметра заклепки по- 
вышает неравномерность распределения напряжений ПО 
сечению заклепки, что уменьшает ть. 


та 


6 
ке/мм^ 9 
24 'В Е 
ффФффо |- 
22 
20 
: Поиенниий 
0 2 а 


мм 


Фиг. 318. Фиг. 319. 


На фиг. 318 нанесена экспериментальная кривая временного со- 
противления среза дуралюминовых заклепок в зависимости от их 
диаметров. 

На фиг. 319 изображена эпюра сил, воспринимаемых заклепка- 
ми. Для более равномерной передачи усилий на заклепки целе- 
сообразно их ставить в ряду не больше шести. При действии на 
соединение разрушающей силы происходит выравнивание сил за- 
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клепок ввиду текучести их материала. Экспериментально установ- 
лено, что при этом все заклепки разрушаются одновременно. 
Поэтому разрушающая сила на.одну заклепку определится по фор- 
муле. 


где Р — разрушающая сила, действующая на соединение; 
п — число заклепок в соединении. 


Напряжение смятия в заклепочном соединении (см. 
фиг. 317) 


Рзакл 
ды РА < 1,59, 


определяется диаметром заклепки 4 и толщиной листа 0. В послед- 
ней формуле 1,5 в, есть предельное напряжение смятия материала 
заклепки или листа, выраженное через временное сопротивление 
материала на разрыв ос,. 

В отдельных случаях заклепки в соединениях работают на раз- 
рыв. Примером может служить заклепочное соединение обшивки 
самолета к каркасу. Опытом установлено, что разрушающее напря- 
жение заклепок на разрыв получается примерно 0,7505. 

Болты применяют больших диаметров, чем заклепки, и ставят 
их в соединениях, где действуют значительные силы. Кроме того, 
болты лучше, чем заклепки, передают отрывающие силы. Расчет 
болтов на срез и смятие производится аналогично заклепкам. 

Сварка применяется в авиации для соединения между собой 
отдельных стержней и листов. 

Сварные швы соединения листов бывают: 

а) впритык (фиг. 320,4), работающие на разрыв; 

6) фланговые и торцевые (фиг. 320,6 и в), работающие на срез. 

Более надежным видом передачи сил является сварка, работаю- 
щая на срез. При этом фланговые швы работают эффективнее тор- 
цевых. | 

При сварке (надежной) ослабляется основной материал незави- 
симо от термической обработки после сварки. Это ослабление можно 
учесть понижением примерно на 20% временного сопротивления 
материала. Следовательно, потребная площадь шва впритык 


Р 
0,805 у 


——— 
==. 


Торцевые и фланговые швы, как показывает опыт, разрушаются 
срезом по сечениям тли. Поэтому потребная площадь шва будет 


рее 
ть 
где Р — разрушающая сила одного шва. 
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Из последней формулы следует, что один торцевой шов не может 
быть равнопрочен целому листу, так как ть<оъь, поэтому торцевые 
швы должны быть парными (фиг. 320,8). 

В сварном соединении (фиг. 320,г) при 81<6> срез происходит 
по целому материалу вертикального листа выше сварки. При рас- 
чете касательных напряжений следует учитывать ослабление мате- 
риала, как отмечалось выше, примерно на 20%: 


$ == < 5%», 


хе. 
0,88. 


где д — погонная касательная сила, действующая вдоль шва. 


: Р РРР р 


Фиг. 320. 


Сварка трубчатых стержней производится встык, 
телескопически и впритык (фиг. 321). Во всех случаях прочность 
проверяется на разрыв по проводимым ниже экспериментальным 
формулам. Разрывающая сила трубы не зависит от угла наклона 
шва. Для хромансилевых труб разрушающая погонная сила 4 кг/мм 
будет 

для соединения встык (фиг. 321,а) 


4=5 (°, —20) 5, 
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для телескопического соединения (фиг. 321,6) 
4=5 (<, —6)—4 
и для соединения впритык (фиг. 321,8) 
9—1,83-- 1,1,8— 0,255, — 4, 


где 0 — толщина стенки трубы; 
о,— временное сопротивление материала труб в кг/мм?. 


Фиг." 321. 


Ушковые соединения (фиг. 322) широко применяются 
в разъемных соединениях. Здесь болт имеет две плоскости среза, 
поэтому касательные напряжения 
Р 
Ех. 
ве. 


О 


4 


Диаметр болта 4, удовлетворяя прочности по срезу, следует про- 
верять и на смятие 


р 
б —=— < б,, 
м РГ 


где 0 — толщина ушка; 
о0ь — временное сопротивление 
ушка или болта (меньшее 
значение); 
Фиг. 305. и — коэффициент, зависящий от 
типа соединения: 


для неподвижных и неразъемных соединений 


1.9. 
для неподвижных, но разъемных соединений 
и—1, 
для малоподвижных соединений (узлы подвески шасси и др.) 
’р==0,65, 
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для подвижных соединений (шарниры управления) 


и—0,2. 

Значительное снижение напряжения смятия (коэффициент и), 
вследствие подвижности соединения зависит от разработки отвер- 
стия. Для увеличения площади смятия уха под болтом часто приме- 
няют шайбы, которые приваривают к уху или выфрезеровывают 
(фиг. 323). 

Расчет уха от действия силы Р представляет собой слож- 
ную задачу. При статических испытаниях чаще всего ухо разру- 


Фиг. 323. 


птается по сечению ти от основной деформации разрыва. В этом 
сечении действуют осевые силы М, уравновешивающие силу Р, по- 
перечные силы © и изгибающие моменты М. Силы @ и моменты М 
являются в соответствии со статикой лишними. Для их определения 
применяются уравнения деформации. В результате расчета стати- 
чески неопределимой задачи получается криволинейная эпюра 
нормальных напряжений о от изгиба кривого бруса. Судить о раз- 
рушении уха По обв», ПОЛученному теоретически, нельзя, так как 
обычно применяемые уравнения деформации справедливы в пределе 
пропорциональности. При разрушении необходимо учитывать пла- 
стичность материала. Этим объясняется несовпадение данных опыта 
с результатами теоретических расчетов. Для практических целей 
удобно пользоваться результатами эксперимента. Опыты, проведен- 
ные над большим количеством образцов, показали, что независимо 
от характера разрушения (разрыв по сечению ти, аб, се или срез 
по плоскости [1) расчет можно производить только на разрыв по 
сечению тл по средним напряжениям 
Р 


ба 
ср хо 


где А — коэфициент, учитывающий перенапряжение в отдельных 
точках сечения. 


= б,, 
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В результате обработки испытаний получено для коэффициен- 
та ^ следующее выражение: 


#=0,565 0,46 — — 0,1 - #1. (282) 
Как видно, увеличение отношения = повышает прочность ушка. 


В 
Для ушков, у которых = ит =2, коэффициент 20,8. 
Хх 


РАСЧЕТ УЗЛОВ 


Наиболее типичными узлами самолета являются узлы стыковки 
крыла с центропланом. На примере этих соединений можно понять 
и правильно рассчитать любое другое самолетное сочленение. По- 
этому рассмотрим лишь узлы соединения крыла с центроплапом 
применительно к лонжеронным и моноблочным конструкциям. Па- 
грузками узлов являются опорные реакции крыла, которые рас- 
сматривались в гл. [У, Уи \1. 


Ф о, (С Ч 
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Фф Ф Я] 
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Фиг. 324. 


Узел лонжерона с тавровым поясом. Этот узел 
представляет собой фрезерованную вилку или ухо из хромансиля, со- 
гдиняющие узел с полочкой и стенкой таврика, а также и со стойкой 
лонжерона (фиг. 324). Болты, крепящие узел к полочке таврика, 
бывают односрезными или двухсрезными (фиг. 325,а и б). В неко- 
торых конструкциях узел выполняется за одно целое с поясом 
(фиг. 326). 

На фиг. 325, а и 327 показаны нагрузки, действующие на верхний 
узел переднего лонжерона двухлонжеронного крыла: 


И 


=== 0,250 „ 


где М, и В, — изгибающий момент и реакция переднего лонжерона, | 


Муи О, — изгибающий момент и сила в плоскости крыла. 
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О А слать 
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Разрез по АВ 


Односрезные долть 
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Линия ц.т 
полки лонженони. 
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Сечение по Ср 
Стенка лонжерона 


Фиг. 325. 


$25 
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О расположении болтов соединения консоли с центропланом надо 
К р 
сказать следующее. Сила У воспринимается стойкой лонжерона, 


создавая изгибающий момент 
Юю 
ПИ = о е, 
Ю1 
где е — плечо силы Р= ры 


Для ликвидации этого момента целесообразно стыковочный болт 
расположить по высоте лонжерона 
определенным образом. Надо, что- 
бы сила Л, давала момент 1» от- 
носительно центра тяжести полки 
лонжерона, равный моменту т: и 
направленный в противоположную 
сторону: 


ТЬ = м Нт:, 


ДД: 


| 


> |!" „А УИ 
(6 и. 


ПГТ ( 
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ть 
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Фиг. 396. Фиг. 327. 


откуда находим эксцентриситет | силы М относительно центра 
тяжести таврика (фиг. 325,4) 


К 
2—2 @ 5 
х 2МЬ 


Ю 
Так как сила о составляет обычно малую величину от силы М, то 


величина эксцентриситета ] будет незначительной. 


Болты, соединяющие узел с полкой лонжерона, следует распола- 
гать так, чтобы их центр жесткости лежал на линии центра тяжести 
пояса лонжерона-таврика. Этим самым будут в меньшей степени 
загружены болты. 
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Расчет стыковочного болта следует производить от силы 


Ю = Им а [72 = А 


Ю 
я 


5) 


где цифра 2 учитывает наличие двух плоскостей среза. 
Толщина ушка 6 прове- 


на срез 


ряется на смятие у Центр приложения 
Ю 
б а а о) 


и на разрыв по сечению 1—1 
(фиг. 325, а) 


М№в 
в=— < б,, 
ар ^ ° 
где ^ — подсчитывается по а 
уравнению (282) 


или — принимается 
приближенно рав- 
ным 0,8. 

Нижнее ухо рассчитывается на разрыв для случая А’, а верхнее 
для случая Д. Ввиду этого можно сэкономить на толщине верхнего 
уха. 

Вилку узла (фиг. 325 и 328) поверяем в сечении ти на разрыв 


Фиг. 388. 


| К 
от силы №, (для нижнего уха) и на изгиб от силы ` на плече с 


С 
и от силы Т на плече т (считая ушко защемленным в вилке и лон- 


жероне): 
Ю 
№ не -- в 
ты Мн т 2 ры 211146 
т Е | 
Е р и, 
ге РР -— площадь сечения уха с учетом ослабления отверстиями 
под болты; | 
= — эксцентриситет силы ИМ№„ относительно центра тяжести 
сечения; 
Уи М, — моменты сопротивления сечения ушка относительно 
осей хиу. 


Перейдем к расчету болтов, соединяющих узел с лонжероном. 
При этом будем рассматривать общий случай, когда относительно 
точки О (фиг. 329) пересечения линий центра тяжести пояса и 


© 52 ю 
стойки лонжерона действует момент и от сил № и т Можно 
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принять, что этот момент распределяется между поясом и стойкой 
лонжерона пропорционально их жесткостям изгиба (ЕТ) и обратно 
пропорционально их длинам. Такое распределение получается из 
условия равенства углов поворота стойки и пояса при их изгибе. 


так как на ее середине изгибающий 


з 


Для стойки длина будет^ 


момент равен нулю. Для пояса длина [ равна расстоянию между 
ближайшими стойками лонжерона. Если материалы пояса и стойки 
лонжерона одинаковы, то 


стойки 


Зпюра т - | = | | 


ось лонмерона 


ыы 
о слойки + 
Стенна р Е .) 
Фиг. 399. 
изгибающий момент стойки 
ыы т 
Е. 


а изгибающий момент пояса 
Та==Т — То, 

где 

В 


В — 
и. 


э 


Г, и Г. — моменты инерции сечений пояса и стойки. 


Для большей разгрузки пояса от изгиба желательно увеличить 
момент инерции сечения стойки. 

По моментам Те и т, строят эпюры енаааних моментов для 
стойки и пояса лонжерона (фиг. 329). Эти эпюры являются исход- 
ными данными для расчета болтов соединения стойки и отдельно 


пояса с узлом. р 
1 


Болты соединения стойки с узлом рассчитываются от силы т 


и момента, взятого из эпюры изгибающих моментов стойки. Даль- 
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т ЖДЕТ РА ГРАРЧИФРНС м 1 


нейший расчет сводится к определению составляющих сил на болты 
: Ю о 
от деиствия силы -- и от момента т. Прочкость отдельного болта 


проверяется по полной силе, которая получается геометрическим 
суммированием составляющих сил: 


® Ю © 
от действия т на каждый болт 


2 
Р;= =. , 
Ая 
а от действия момента 7. 
га? 
т, 
| У 12а? 


где 4 — диаметр болта; 
г — расстояние от центра жесткости соединения до болта *. 


Силу № и момент т, воспринимают болты соединения узла 
с поясом лонжерона. Расчет также ведется относительно центра 
жесткости. Центр жесткости и силы каждого болта от действия М, 
определяются с учетом всех болтов, соединяющих узел с полкой 
лонжерона. При определении же силы на каждый болт от т: можно 
считать для болтов соединения узла с полкой таврика величину ! 
постоянной и равной расстоянию по вертикали от центра жесткости 
соединения до полки таврика. Этим самым мы пренебрегаем силами 
отрыва болтов от полки таврика и давлением на нее узла. Это 
допущение оправдывается малой жесткостью изгиба полки таврика 
по сравнению с жесткостью среза болтов. Геометрическим суммиро- 
ванием сил болтов от действия Л, и И получаем полную силу, на 
которую проверяется прочность каждого болта. 


р В 
В том случае, когда момент от сил М, и Р=-* относительно точ- 


ки О равен нулю (наличие эксцентриситета [, см. фиг. 325), работа 
узла остается прежней с той лишь разницей, что Ш„=т,=0. При 


Ю 
несовпадении сил реакции г ИЛИ М. соответственно со стороны 


стойки и пояса с центром жесткости болтавого соединения возник- 
нут местные изгибы стойки или пояса на участке длины узла. От 
этих моментов возникают силы на болтах, порядок определения 
которых такой же, как от действия т И Ти. 
В стреловидном крыле, когда бортовая нервюра 
‚ является элементом крыла, сила М№М воспринимается поясом лонже- 
рона и бортовой нервюры (фиг. 330,а). Когда бортовая нервюра 
является частью фюзеляжа, стыковку удобно проводить вертикаль- 
ными болтами (фиг. 330,6). 
Узел с горизонтальной базой. Иногда при малой 
высоте лонжерона удобно стыковать, как указано на фиг. 331. 


* Центр жесткости совпадает с центром тяжести площадей сечения болтов 
(из условия среза болтов). 
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В этом случае узел можно рассматривать как консольную балку 
нагруженную силами 


Р.=Р, + К. 


Узел крепления вспомогательного лонжеро- 
на крыла. Примерный вид конструкции такого узла изображен 
на фиг. 332. Этот узел изготовляют 
из стального листа, к которому при- 
варивают две шайбы для увеличения 
площади смятия Под стыковочный 
болт. С лонжероном узел соединяют 
болтами или заклепками. 


Фиг. 330. Фиг. 331. 


Расчет узла от сил М и Р производится следующим образом. 
Стыковочный болт проверяют на срез от равнодействующей силы 


К=УИМ- ЕЕ 


От этой же силы проверяют прочность ушка на разрыв с учетом 
коэффициента ^, определяемого по формуле (282), и толщину ушка 
на смятие. Сила Ю является исходной величиной для проверки 
прочности болтов (заклепок) соединения узла с лонжероном. Кроме 
того, следует проверить прочность сечения ти на разрыв от дей- 
ствия осевой силы М и на изгиб — от момента М==РИ. 

Лоюнжерон ‹ трубчатым поясом. Этот узел кон- 
структивно представляет собой точеный стакан с фрезерованным 
ухом или вилкой (фиг. 333). Стакан заклепками или болтами соеди- 
няют с поясом лонжерона. Нагружение и расчет узла производится 
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| 
| 
| 
| 


Фиг. 333. 


'’ по аналогии с узлом, изображенным на фиг. 325 и 327. Отличие со- 

' стоит в том, что заклепки, соединяющие стакан с трубой, рассчиты- 

‚ ваются на срез и смятие только от силы М. 

| Иногда для удобства монтажа в лонжеронах с трубчатым поясом 

’ узлы выполняются шаровыми (фиг. 334). Такой узел состоит из 

двух стаканов, соприкасающихся шаровыми поверхностями, кото- 
рые стягиваются накидной гайкой. Работа такого узла несложна. 
Растягивающая осевая сила воспринимается срезом резьбы, раз- 


ае Я ь. Накидкая гайка 
Г т 


5 "ГЛ 
пилы < Г’ РРР 
р 
Е й 


Е 
я 


аа 


| 


и 


ствоика 


р-р 


Фиг. 334. 


рывом накидной гайки, а также срезом и смятием буртика накид- 


ной гайки. 
И "+3 


`Полеречная сила 
воспринимается изгибом накидной гайки и изгибом стаканов. 
В результате получим следующие напряжения в расчетных сече- 


ниях соединения. 
В сечении 17 накидной гайки нормальные напряжения 


М, М 
о АВ 


где Ри \/ —площадь сечения и момент сопротивления изгибу 


сечения гайки; 
М=Оа—изгибающий момент в сечении ии гайки; 
: а — расстояние от середины опорной поверхности левого 


Е стакана до сечения тп. 
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В сечении 96 левого стакана нормальные напряжения 
и _ 

—— 2 
Рет У“ 


в=— 


ры 


где Р. и т— площадь и момент сопротивления сечения 66 ста- 


кана с трубой — поясом лонжерона; 
Мь — изгибающий момент в сечении 66 от действия по- 
перечной силы @ на плече [. 


Касательные напряжения в кольцевых сечениях 6с гайки и ае 
стакана определяются по формуле 


М 
ж% 


т == 


где Ди 6 — диаметр и ширина кольца среза. 


Затем необходимо произвести проверку на смятие по кольцевой 
поверхности с4 гайки и стакана, а также проверку резьбы на срез. 

Моноблочные крылья. В — моноблочном крыле 
(фиг. 335,а) консоли стыкуются с центропланом фитингами 
(фиг. 335,6) со специальными гнездами для размещения болтов или 
угольниками (фиг. 335,6). В случае гофрированного подкрепления 
сбшивки встречается стыковка  фитингами, показанными на 
фиг. 336. 

Рассмотрим работу указанных соединений. Нагрузка с консоли 
передается на центроплан через болты, стыкующие фитинги или 
угольники друг с другом. Кроме того, работают и болты узлов лон- 


жеронов. Определим силы стыковочных болтов отдельно от изги-. 


бающего момента, поперечной силы и крутящего момента, дейст- 
вующих в сечении разъема. Изгибающий момент передается растя- 
жением болтов, узлов Лонжеронов и фитингов в растянутой зоне 


крыла и упором фитингов или угольников в сжатой зоне. Указанные 


силы определяются из известных по расчету нормальных напряже- 
ний о в обшивке, стрингерах и поясах лонжеронов. Стыкующие 
фитинги или угольники работают в условиях, изображенных на 
фиг. 337. Сила, разрывающая болт 


а 
№ = 61 — , 
р 
а сила, срезывающая болт (см. фиг. 335,а), 
7 == 
где о — нормальное напряжение, определяемое из расчета крыла на 
изгиб; 
чи 6— погонная касательная сила и приведенная толщина об- 
ШИВКИ; 


1 — шаг стыковочных болтов. 


Для стреловидного крыла при разъеме его по борту фюзеляжа 
значения о и 4 надо определять по формулам (96) и (97). 
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НАУ ЗЕЕ ЕБЕТ: КОЗЕРУЕЕЕЙ, ЗЕБРА 
7$ КА О$$<“ 
Ах "РР ДР РВ У 5. 


Центройлан 


спримаей 


_ в 


Фиг. 335. 


Фиг. 336. 
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Зная силы, проверяем болт по третьей теории прочности 
1 а левы в 
бпривед == Е Ум? ея 47? < бь» 


где Р — площадь сечения болта. 


Фиг. 337. 


Затем находим напряжение болта в сечении на участке резьбы 


в = 


р д’ * 


где Р”— площадь сечения болта по внутреннему диаметру резьбы. 


Наконец, определяем напряжение изгиба угольника в его сече- 
нии тип (фиг. 337) 


М сб 
буг 6 2 
И 82 


) 


которые должны быть меньше разрушающих напряжений материала. 


И 


— 


Глава ХГУ 
ТЕМПЕРАТУРНЫЕ НАПРЯЖЕНИЯ 


Температурные напряжения в конструкции самолета получаются 
при его полете на сверхзвуковых скоростях, а также от воздействия 
какого-либо местного источника тепла, как двигатель, его выхлоп- 
ная газовая струя и др. (см. стр. 19). Возникновение указанных на- 
пряжений обусловливается градиентом температур и разнородностью 
материалов конструкции. Являясь самоуравновешивающимися, тем- 
пературные напряжения становятся незначительными при появлении 
в конструкции пластических деформаций, вызванных внешними 
силами. Однако при действии эксплуатационных нагрузок необхо- 
димо проверить, чтобы сумма напряжений от внешних сил и воздей- 
ствия температуры не превосходила предела пропорциональности. 


ОПРЕДЕЛЕНИЕ ТЕМПЕРАТУРНЫХ НАПРЯЖЕНИЙ 
В ЭЛЕМЕНТАХ КОНСТРУКЦИИ 


М 2—2 \ 9; 


в 


(] при нагреве остаются плоскими (фиг. 

|: где а — деформация, обусловленная 
координатами х и и; 

конструкции возникнут самоуравновешивающиеся нормальные тем- 


Для определения температурных напряжений предположим вна- 
338). В таком случае продольная де- 
формация любой точки сечения бу- 

температурой Г и коэффициен- 
Плоскость сечения том линейного расширения а 
а, 6, с — деформации, определяющие плоскость поперечного сечения 
после нагрева. 
пературные напряжения | 
0—6. 


чале, что поперечные сечения конструкции (крыла, фюзеляжа и др.) 
дет 
—=@-- ох су— а, 
Фиг. 938 произвольной точки сечения с 
Соответственно деформациям = в любом поперечном сечении 
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Постоянные а, 6 и с, входящие в выражения для г, находим из = 


‹ 


уравнения равновесия сил 


\сар=0 
Г 
п уравнений моментов относительно главных осей 
\ суаЕ=0 
г 
И 
| ох аЕ=0 
Е 


Подставляя выражение с в уравнения равновесия, получим после 
преобразований следующие значения постоянных: 


м м М: 
> > 
и величину напряжения 
№ М М 
(++ я Вай (283) 
"для ь 


где 
№ = 60 | оф аР; М,= Е | «вуз аЁ: М,= Е» | чё хф АР; 
Г Е Р 


Р= | Ф@Р: [,.=\ уфа: 1. да 
| | , 1% 


м“ 


Е | «9 
—-_- Рредукционный коэффициент; 
0 
Е, — модуль упругости материала, принятого за основной. 
Таким образом, расчет температурных напряжений сводится 
к обычному расчету на действие внецентренной продольной силы № 
и создаваемых ею изгибающих моментов М; и Ми. 


-6 


Фиг. 339. Фиг. 340. 


В уравнении (283) не учитывается изменение напряжений по 
длине конструкции. В действительности напряжения меняются по 
длине, спадая до нуля на свободном конце (фиг. 339). 

Для полного решения задачи необходимо рассчитать конструк- 
цию от самоуравновешивающихся напряжений о, полученных по 
уравнению (283) и приложенных в концевом сечении с обратным 
знаком (фиг. 340). | 
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_ Возникающие при этом дополнительные самоуравновешиваю- 
щиеся напряжения До затухают по длине конструкции по закону 
гиперболического синуса 


а — сз 2 


| ВР (284) 


где К — коэффициент затухания, значение которого определяется из 
условия минимума потенциальной энергии И деформации 


00 
конструкции — та ==0, 


Значение коэффициента А зависит от типа конструкции. 
Имея напряжения о и Ло, находим суммарные напряжения в лю- 
бом сечении 
бем—=0-- Лод. (285) 


Соответственно Ло в поперечных сечениях конструкции возникают 
самоуравновешивающиеся погонные касательные силы 49 (фиг. 341), 
которые определяются из условия равновесия по известным Ло: 


а (Ас 
а= | 0 8-4 


где дби$ — приведенная толщина обшивки и 
длина дуги контура; 
Чо — постоянная погонная касатель- 
ная сила, возникающая. в месте 
т надреза замкнутого контура — 
Ч начале отсчета интеграла по 
длине контура $5. 
Учитывая выражение (284), найдем касательные силы: 


== Во :ы | 4$ -- 9, 


$6 А 


максимальное значение которых будет в концевом сечении при 2=/ 
шах | бо 4-9. (286) 
$ 


Приведем примеры расчета температурных напряжений для не- 
которых частей самолета. 


Крыло 


Определим температурные напряжения в корневом и концевом сечениях 
моноблочного крыла самолета, летящего на высоте 20 км со скоростью, соответ- 
ствующей числу М=2,5, с постоянной температурой конструкции. 

Дано: сечение крыла прямоугольное (фиг. 342, а) следующих размеров: 
В=1,5 м; Н=0,18 м, доб =1,5 мм, дст=3 мм, приведенная толщина обшивки 
д=2 мм, площадь пояса лонжерона Е, =10 см. Материал обшивки, стрингеров 
и стенок лонжеронов — дуралюмин, а поясов лонжеронов — сталь. 

Решение: Определим по графику фиг. 21 температуру конструкции 
{=150°С. Соответственно указанной температуре находим по справочным дан- 
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вым Едур=5,7 - 10$ ке/см?, Е стали = 1,95 - 108 кг/см? и коэффициенты линейного 
расширения адур=22 + 108 и @стали =11. 0-в. | 


Принимая за основной материал сталь (Е =Естали), будем иметь следующие 
редукционные коэффициенты: 


Фстали= 1 
Едур 5,7.105 
м ый 1,95.106 — 
Находим продольную силу 
№ = Во У АЕ=1 ,95106-150-10-6 [4.11.10--2.0,292-22 (150.0,2--18-0,3)]= 
—=262 000 кг. 
Вследствие симметрии сечения имеем М,=М,=0. 
Вычисляем редуцированную площадь поперечного сечения крыла 
Е=УфАЁР=4 +. 10--2. 0,292 (150 . 0,2--18. 0,3) = 
—=60,6 см?. 


По формуле (283) находим напряжения в 
стальных поясах 


0,292 


/ 


И д 1,95.106.11-10-6 
п = — . . . 
"^ 60,6 $ 
х150=1100 кг/см? 
и в дуралюминовых панелях и стенках (фиг. бп 
342,6) 
262 000 в 6 
патче 60.6 —1,95.106. 22.107 ь: х й) пан 


ж150) 0,292=—620 кг/см?. Фиг. 3429. 

Определим по формуле (286) максимальные 
погонные касательные силы в обшивке доб шах И В СТенке 0стшах. Учитывая симмет- 
рию сечения и отсчитывая величины $ от оси У (фиг. 342), получим 


Ф=0, 
В5 


Доб тах о. Е бпан 


—_Нбст р 
Ч ст тах= бет. 


2 


Вычисляя коэффициент А приближенно, как указано на стр. 78, 
ВЕ=2,13 и“ ( ва, 
6 Еда 


137 
об шах=!37 кг/м и побед Е--95 кг/сМ2, 


получим 


а также 


24 
Чст шах=24 К2|бм И чет прое 3790 кг|с.М2. 


Из найденных цифр следует, что в результате разнородности материала 


конструкции и постоянной температуры получились довольно значительные 
нормальные и касательные температурные напряжения. 
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Фюзеляж 


В фюзеляже вследствие однородности материала конструкции температур- 
ные напряжения, обусловленные градиентом температур, получаются обысно 
незначительными. 

ко в отдельных случаях они могут достигать существенных величин. 
| ассмотрим для примера отсек фюзеляжа кругового сечения, частично за. 

полненный жидкостью (фиг. 343). По 

$ { — высоте сечения температура получается 

резко переменной, а по длине отсека ее 

можно принять постоянной. Соответствен- 
но указанному изменению температуры в 
сечении отсека возникнут значительные 
температурные напряжения. Эти напря- 
жения следует определять, учитывая 
только избыточную температуру обшивки 
к в свободной от жидкости части отсека. 

Для простоты расчета примем избы- 
точную температуру постоянной и равной 
к. Учитывая симметрию температуры от- 
носительно оси И, найдем из уравнения 
(283) при постоянных ЕЁ и а 


= @ Ф0--2 т $0 с0$ $. 
м —=— 
102Е к) ы 
для значений ф<Фо и 
- 90-2-2911 $0 с0$ $ 
р ")—)_— 
п 


при ф>>Фь, 
где фо — угол уровня жидкости. 

Для полного решения задачи прикладываем к концам отсека найденные 
значения б с обратным знаком и по уравнениям (284) и (285) находим Аб, бсум 
и обусловленные Аб касательные напряжения обшивки по выражению (286): 


м 2 $1 Фа $1 
н.а =» ( Фо Ф--2 $11 Фо 1 ф 9 
ЦЕ у 


при значениях Ф<Фи и 
Фо?-Е2 11 Фо т $ ) 
Те. 


у" 


ЮУ ( 


при Ф> фо. 
Здесь по аналогии со сказанным на стр. 191 коэффициент затухания Ё допол- 


нительных напряжений Ао находим по следующей формуле: 


—- 


1 боб 
у в, 
Фо 
где доби д — истинная и приведенная толщина обшивки; 
[и Ю — длина и радиус отсека фюзеляжа. 

На фиг. 344 даны кривые о и т, построенные при фи=45°. Скачкообразное 
изменение нормальных напряжений обусловлено подобным же характером тем- 
пературы. В действительности она меняется по сечению плавнее, чему соответ- 
ствует пунктирная линия на эпюре о. Из графиков видно, что получаются значи- 
тельные температурные напряжения. Так, например, для стального отсека при 
9=0об, #=300° С, Е=1,9.106 кг/см? и а=11.10-8, получим наибольшие напря- 
жения Обшах=3560 кг/см? и тшах=2160 кг/см?. 

Примечание. Выше рассматривался вопрос определения темпера- 
турных напряжений в поперечных сечениях тонкостенных конструкции крыла 
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и фюзеляжа. Надо отметить, что эти напряжения практически могут еще 
возникать в продольных сечениях. В порядке иллюстрации рассмотрим шпан- 
гоут двутаврового поперечного сечения (фиг. 345). Допустим, что темпера- 
тура Ё по высоте шпангоута меняется по линейному закону (фиг. 345‚а). 


а) 


Фиг. 344. Фиг. 345. 


В таком случае при постоянных Е и а относительная деформация поясов 
«(1 — 25) 
шпангоута будет ов и соответствующее напряжение в поясе 
(фиг. 345,6) 
Еа (#1 — $5) 


и (287 


где Я и {5 — температуры наружного и внутреннего поясов шпангоута. 
Приведем пример определения напряжений в поясах дуралюминового шпан- 
гоута при следующих данных: Н—Ь=100°С; Е=6. 105 кг/см?; а=22 . 108. 
Определяем по формуле (287) 
6.105.22.10—6.100 
вп= ао ь = +660 кг/см?. 


Следует указать, что бп возрастает с увеличением разности температур на- 
ружного и внутреннего поясов. 
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